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SOMMAIRE : 
Dans le présent texte, nous définirons la forme des corps 2D et 3D de moindre Traînée, forme que révéla Gustave Eiffel. Cette forme de corps produit effectivement des Traînées très faibles, spécialement lorsque la Couche Limite sur lesdits corps est pleinement turbulente (ou assimilée).
Nous appellerons les corps arborant cette forme « Corps d’Eiffel ».
Après quelques rappels historiques sur la quantification de la Traînée aérodynamique par les scientifiques, et après avoir donné des exemples d’utilisation des formes de moindre Traînée, nous rappellerons pourquoi les corps 3D ainsi profilés sont naturellement instables, aérodynamiquement parlant ; puis nous chercherons à quantifier le moment que crée cette instabilité. Notons cependant que ce moment d’instabilité ne pose pas forcément de problème lors de la réalisation de véhicules routiers, par exemple…
Après avoir défini précisément la forme des corps de moindre Traînée, nous nous intéresserons à la quantification de la Traînée de ces corps, à l’incidence nulle puis aux incidences faibles. Nous découvrirons qu’aux incidences presque nulles leur Traînée est presque essentiellement une Traînée de Friction. De ce fait, et à double titre, elle est très liée au nombre de Reynolds longitudinal caractérisant l’écoulement : d’abord parce que la contrainte de friction (et donc le Cx résultant) reste toujours variable selon ledit Reynolds, ensuite parce qu’aux basses valeurs de ce Reynolds, la Couche Limite existant à la surface du corps reste laminaire et ne peut s’opposer à son propre décollement passé la maîtresse section du corps, ce qui occasionne la formation d’un fort culot dépressionnaire : on en arrive alors à la conclusion que pour les trop faibles Reynolds longitudinaux, il n’existe pas de forme de moindre Traînée satisfaisante.
Vers la fin de ce texte, nous montrerons que les progrès actuels de l’aérodynamique font que, pour les applications aéronautiques, on abandonne peu à peu la forme révélée par Eiffel (valable en Couche Limite totalement turbulente ou assimilée) pour la remplacer par d’autres formes reportant la transition de la Couche Limite le plus en arrière possible afin de diminuer la friction sur l’avant-corps : les risques de décollement de l’écoulement sur l’ arrière-corps doivent alors être pris en compte par de lourds moyens informatiques.

C’est le grand Gustave Eiffel qui, dans sa soufflerie d’Auteuil et ce fut sans doute avant 1914 (autour de 1910) , a prouvé au monde que le corps de section donnée de moindre Traînée aérodynamique avait cette forme :


[image: image1]
Dire que ce corps est de moindre Traînée est d’ailleurs un euphémisme, dans la mesure où sa Traînée est vraiment beaucoup plus faible que celle d’autres corps.

Ainsi, s’agissant de corps de deux dimensions, la forme de moindre Traînée suscite, à surface frontale égale, une Traînée 6 fois moindre que celle d’un cylindre et 40 fois moindre que celle d’une plaque plane (ou palette) également de même section frontale 
.
Ce qui signifie que la forme 2D de moindre Traînée bleue du schéma ci-dessous présente la même Traînée que le cylindre dont on voit la section rouge et que la tige plate rouge (ou palette) à peine visible légèrement à gauche de ce cylindre (ces trois corps faisant évidemment la même longueur dans la direction perpendiculaire au plan du schéma) 
 :
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Le diamètre du cylindre est ici 6 fois moindre que l’épaisseur du profil, alors que la largeur de la palette l’est 40 fois.
Inutile de dire qu’ainsi que le symbolisent les flèches bleues, ce corps de moindre Traînée doit se déplacer vers la gauche (ou recevoir le vent depuis ce côté) !

Cette comparaison du Cx de ces trois corps est empruntée au grand Hoerner lui-même dans son ouvrage Drag, p 104 : il la donne valable à un nombre de supercritique et entre les Reynolds 106 et 107 (probablement longitudinaux).

Après réflexion, il nous semble que la comparaison des trois corps tels que dessinés ci-dessus ne peut être effectuée, dans un écoulement de même vitesse (en m/s), qu’autour du Reynolds longitudinal (pour le profil) de 107.

Conduire cette comparaison à un Reynolds longitudinal (pour le profil) de l’ordre de 106 placerait le petit cylindre en régime souscritique, ce qui augmenterait encore son Cx (nous y reviendrons) 
.
Néanmoins, la comparaison des Traînées du profil, du cylindre et de la palette, à épaisseurs égales et à la même vitesse d’écoulement, demeure possible entre les Reynolds 2,2et 37 millions… 

Dans le présent texte, nous prendrons sur nous d’appeler Corps d’Eiffel les corps 2D ou 3D arborant de telles formes.

À l’époque où Gustave Eiffel fit la révélation de ces formes, il parut d’ailleurs curieux à beaucoup de gens que la Traînée d’un mobile arborant une telle silhouette puisse être moins forte lorsqu’il se déplaçait ainsi gros bout en avant !

Les aviateurs et fabricants d’avions, quant à eux, admirent tout de suite les enseignements d’Eiffel (ce qui montre bien à quel point la réputation de ce dernier était grande) : les ailes, les mâts, montants et certains haubans (pour les corps 2D), les fuselages, nacelles et volumes extérieurs (pour les corps 3D) adoptèrent aussitôt cette forme gros bout devant.
S’agissant par exemple des montants-entretoises si nombreux entre les ailes des biplans 
, Eiffel déclare en 1919 dans son ouvrage RÉSUMÉ DES TRAVAUX EXÉCUTÉS PENDANT LA GUERRE AU LABORATOIRE AÉRODYNAMIQUE EIFFEL :
« L’allongement 
 [d’un montant ] diminue la résistance de neuf fois environ. C’est une diminution de résistance telle que depuis la connaissance de nos chiffres on n’a plus employé que des montants fuselés. »

Les premières constatations sur la valeur de cet allongement avaient d’ailleurs été publiées en 1914 dans un autre ouvrage d’Eiffel. :
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La remarque d’Eiffel que nous avons conservée dans cette image :

« Le corps N°1 le plus fuselé a une résistance un peu plus forte que le montant N°2 ; cet effet est probablement dû au frottement. »
…montre qu’en 1914, on commençait à faire la différence entre la Traînée de friction et la Traînée de Pression.

Lors de leurs essais de 1911 dans le laboratoire aérodynamique d’Auteuil, comme lors des mesures ultérieures de Traînée de la sphère (qui allaient révéler au monde, en décembre 1912, l’existence d’une crise du Cx de la sphère) les collaborateurs d’Eiffel avaient été très surpris par les résultats de leurs mesures :

« Paris, le 4 mars 1911

Monsieur,

Nous avons essayé aujourd’hui les montants [de] M. Farman. Nous sommes arrivés à un résultat singulier : leur coefficient diminue à mesure que la vitesse augmente. La conduite de Pitot étant en bon état (ce que vérifie l’accord du manomètre de Pitot avec le manomètre donnant la différence de Pression entre la chambre [d’essais] et l’extérieur 
 ) ce fait ne peut être attribué qu’à la vibration du cadre portant les montants. »   (lettre de M. Léon Rith à Eiffel, communiquée par M. Martin PETER, conservateur du laboratoire Aérodynamique Eiffel d’Auteuil que nous remercions chaleureusement)
Il se passait ici quelque chose de particulier : le Cx de ces montants profilés vivaient la crise de la transition de leur Couche Limite depuis l’état laminaire jusqu’à l’état turbulent, avec raccrochage consécutif de l’écoulement sur la partie arrière des montants et baisse notable de leur Cx ! Nous y reviendrons plus bas.
L’aérodynamique moderne était en train de naître.
En effet, si nous laissons de côté ce phénomène particulier de transition de la Couche Limite, les collaborateurs d’Eiffel venaient de constater l’intérêt, pour ces montants 2D, des formes « gros bout devant »…
Auparavant, si l’on attachait beaucoup d’importance à la pénétration des corps dans l’air, on négligeait totalement l’état dans lequel leur culot laissait l’air après leur passage.
En effet, avant les apports d’Eiffel 
, les ingénieurs faisaient leur la conception que Newton avait introduite pour les déplacements dans des fluides à particules raréfiées 
, conception qui induisait en quelque sorte que la difficulté d’un corps à se déplacer dans ces fluides était assimilable à la difficulté du soc de la charrue à labourer la terre :
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Cette conception Newtonienne de la Traînée (dont les progrès de l’astronautique ont prouvé qu’elle prenait toute sa valeur en air raréfié) revient à considérer qu’un corps en mouvement dans un fluide immobile va devoir projeter les particules de ce fluide qui sont sur sa trajectoire pour se frayer un chemin, comme le fait le cône ci-dessous qui, inversement, est soumis à l’action d’un vent de particules bleues 
:
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Cette conception est géniale, surtout lorsqu’on la rapporte à l’époque où elle a été émise !
Si on la suit bien, le fluide se comporte finalement comme s’il était constitué de petites balles qui vont être projetées, élastiquement ou non (nous y reviendrons), par la surface du corps qui entre en collision avec elles.
Cette projection (ou réflexion) se prêtant assez facilement à un calcul par les Quantité de mouvement, Newton en avait déduit une valeur de la pression aérodynamique sur la surface d’un corps (ce qui permettait un calcul de son Cx).

Selon que l’on admet une projection parfaitement élastique des particules ou une projection parfaitement inélastique, on trouve en effet, pour un élément de surface exposé à un vent de vitesse V :
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… une Pression valant :

2ρV2 sin2α   ou   ρV2 sin2α
(pression évidemment normale au corps et qui crée l’effort normal rouge ci-dessus)...
Il faut être ici très attentif au fait qu’exprimée en fonction de notre moderne Pression Dynamique (q = ½ ρV²), cette pression newtonienne s’écrit 4 sin2α q ou 2 sin2α q…
Si l’on se laisse toujours guider par l’intuition de Newton (pour les fluides raréfiés), il n’y a aucune action du fluide en mouvement sur le culot du corps (aucun effort, donc), ce qui est d’ailleurs vrai pour lesdits fluides raréfiés…
Newton lui-même avait acquis par l’expérience des renseignements quantitatifs sur la véritable Traînée de certains corps, dont la sphère 
. Il convenait en effet "que la réflexion [des particules] pouvait très bien ne pas être élastique" 
, ce qui conduisait au choix de la formule dotée d’un coefficient 1 (à savoir : ρV2 sin2α) : les particules n’étaient alors pas projetées comme sur le schéma ci-dessus, mais ruisselaient, en quelque sorte, vers l’arrière du corps, le long de sa surface.
Malheureusement, même avec un coefficient 1, cette valeur de la pression de ρV2 sin 2α  reste beaucoup trop forte dans l’air qui nous entoure : elle conduit à attendre au point d’arrêt d’un corps (pour α = 90°) une pression (celle qu’on nomme communément Pression Dynamique) de  ρ V2 , soit une valeur double de celle que l’on peut y relever avec un manomètre (½ρV²).
Pareillement, le Cx frontal d’un disque (par frontal nous voulons signifier en référence à la section frontale du corps), d’une plaque carrée ou d’un cube disposé face au vent en ressort comme valant 2, alors qu’il est mesuré à une valeur un peu plus forte que 1, cette valeur intégrant pourtant la dépression de culot. 

Et si l’on ne considère à présent que la pression trouvée par Newton sur la seule face avant de ces objets, la disproportion est encore plus forte puisque sur le disque, par exemple, le Cx de la seule face avant ne se monte, d’après les modernes relevés en soufflerie, qu’à 0,75 !
Si l’on se souvient que ce CX frontal newtonien de 2 concorde assez bien avec le Cx de la plaque de longueur infinie mesuré en 2D à 2 ou un peu moins, il faut aussi se remémorer que ce fort Cx est dû en grande part à la massive dépression de culot puisque le Cx de la face avant de la plaque est assez proche de 1.
Pour illustrer l’intuition de Newton, effectuons la comparaison entre le CX mesuré en soufflerie d’un coin 2D présenté petit ou gros bout en avant et le Cx pronostiqué pour ce même coin par Newton (avec le coefficient 2 attaché aux collisions inélastiques) :
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attention aux compléments dans Word !
Tous ces Cx sont établis en référence à la section frontale du coin.
La courbe bleue représente le Cx du coin selon son élancement et selon sa présentations (Cx tel que dessiné par Hoerner à la page 55 figure 36 de son ouvrage Drag).

À gauche de l’axe, cette courbe a été doublée par nous en gris à partir de la figure 34 du même chapitre qui donne le Cx du coin arête en avant, mais selon son demi-angle au sommet. L’écart entre les deux courbes est la somme des erreurs du maître et des nôtres (lors de notre saisie de la courbe dudit maître).
L’élancement zéro correspond à la plaque plane de longueur infinie placée en travers du vent : son Cx est donné pour 2 ou un petit peu moins.
Les deux marques en deltas noirs liserés de rouge sont retirées de la figure 3 page 320 du même ouvrage essentiel (coin de 15° de demi-angle et coin de 12 % d’épaisseur relative). Nous les avons reliées par la courbe tiretée jaune.
Hoerner à dessiné à droite de l’axe, pour les coins "gros bout devant", la courbe de leur Cx de friction selon leur élancement. Elle est posée sur l’horizontale fuchsia d’ordonnée 0,5 qui représente, d’après lui, la Traînée de la face avant (considérée comme invariable selon l’élancement).
De l’autre côté de l’axe (le coin "arête en avant"), c’est nous qui avons dessiné la même évolution des frictions, mais présentée ici juste au-dessus de l’axe des x.
Cumulé avec les ordonnées de cette courbe de friction est le Cx de culot (Cxq) (courbe jaune pâle) que nous avons calculé selon la fameuse formule d’Hoerner pour les culot 2D :

Cxq  =  f) EQ \f(0,135; )

Nous n’y insistons pas puisque nous la décrivons dans notre texte LE  CX  DE  CULOT  D’HOERNER.
Il s’impose alors que l’écart vertical entre cette courbe jaune pâle (Cx de friction et de culot) et la courbe jaune tireté (Cx total) ne peut que représenter le Cx de pression du dièdre formant l’avant-corps du coin (~ 0,30).
Cela peut paraître beaucoup, mais si l’intuition que la Traînée de pression d’un dièdre tend vers zéro lorsque son demi-angle tend vers zéro est tout à fait légitime, il ne faut pas oublier que le Cx que nous dessinons ici est établi ici en référence à la hauteur de la face arrière qui tend aussi vers zéro : cela crée un état d’indécision devant laquelle notre intuition est mise en défaut.
La comparaison avec la tendance du même Cx de pression pour les cônes (en 3D, donc, marques carrées creuses du graphe ci-dessous) ne corrobore pourtant pas ce calcul, pas plus que la constatation pratique que les ogives coniques de fusées ont un Cx de pression très faible.
Voir notre tableau « Cx des coins ds les 2 sens d'après Hoerner.xls », dans Aéroynamique
En vert fluo ci-dessus est la courbe du Cx tel que calculé par Newton (Cx = 2 sin2(α) avec le coefficient faisant état de collisions inélastiques). Comme dit plus haut, ce Cx newtonien culmine à 2 pour α = 0 (plaque plane 2D face au vent). Mais mise à part cette bonne prestation, ce Cx apparaît comme coupé de la réalité, même si on lui ajoute friction et Cx de culot (auquel cas il dépasserait nettement 2 pour α = 0).
Et voici également le Cx frontal des cônes tel que prédit par Newton (courbe vert fluo) toujours dans l’hypothèse de collisions inélastiques, comparé avec les deux familles de courbes relatant les Cx de ces cônes mesurés en soufflerie (en tant qu’avant-corps, famille du bas, ou avec culot, famille du haut). Ces Cx ont été collectés par nous lors de la rédaction de notre texte LE CX DES CÔNES) 
 :
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Graphe tiré de notre texte Le Cx des cônes.

Pour calculer ce Cx de Newton vert fluo, nous sommes parti de la pression 2 sin(α)2 que prédit ce génie sur une surface élémentaire inclinée de l’angle α par rapport au vent. La force naissant sur cette surface élémentaire d’aire dS étant elle-même inclinée de l’angle α sur la normale à l’axe du cône, la Traînée axiale de la surface élémentaire dS est 2 dS sin(α)3. Comme toutes les surfaces élémentaire du cône sont inclinées du même angle α, l’intégration des Traînées élémentaires donne 2 Sm sin(α)3, Sm étant la surface mouillée (ou développée) du cône (sans son culot). Exprimé par rapport à la surface frontale du cône, le Cx devient : 2  sin(α)3  EQ \r(;1 + 1/tg(α)2) .
Au vu du graphe, on constate que la courbe newtonienne ne fait bon ménage avec aucune de nos deux familles de courbes.
Cette même courbe vert fluo atteint l’ordonnée 2 (hors du graphe) pour le disque (demi-angle 90°), alors que ce disque est donné pour présenter un Cx de 1,17 (dernier point rouge à droite).
Le lecteur aura deviné que les points faibles de l’application de la conception collisionnelle de la Traînée de Newton à l’aérodynamique courante sont :

( d’une part qu’elle méconnaît les interactions existant entre les particules de fluides : dans l’hypothèse d’un collision élastique, il est difficile d’imaginer projeter une particule comme sur nos schémas ci-dessus sans qu’elle rencontre une autre particule (ou plusieurs) et qu’elle partage avec elle(s) sa Quantité de Mouvement ; à cet égard, cependant, l’hypothèse d’une collision inélastique serait moins gênante s’il était possible que les particules ayant déjà heurté le corps ruissellent vers son aval sans former un volume augmentant l’épaisseur du corps ;
( d’autre part qu’elle ne prend pas en compte les phénomènes pouvant (devant ?) se produire au culot : si le corps dans son mouvement a bien écarté les particules de fluide, il ne peut pas laisser derrière lui un sillage vide de fluide (comme le soc de la charrue peut laisser un fossé après son passage) ; si c’était le cas, il y aurait une pression absolue nulle derrière le corps et cela compterait beaucoup dans sa Traînée 
. Mais ce n’est pas le cas : puisque la nature a horreur du vide, il faut bien que le fluide qui est chassé par le devant du corps retrouve une place derrière lui dans le sillage.

Bien sûr, on pourrait imaginer que se déplace avec le corps et collé à son culot un volume de fluide à la pression existant loin du corps :
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Mais se poserait alors la question de ce qui se passe à l’arrière de cet arrière-corps fluide.

En dessinant ci-dessus cet arrière-corps fluide, nous nous faisons d’ailleurs mauvais avocat de Newton puisqu’on peut aussi imaginer que ledit arrière-corps fluide ne soit pas strictement cylindrique mais profile parfaitement l’arrière du corps :

[image: image10]
Ce type d’ arrière-corps fluide, d’auto-carénage, au fond, n’est d’ailleurs pas si éloigné de la réalité, sauf que lorsqu’un tel arrière-corps fluide se crée, il est le siège de tourbillons internes qui diminuent fortement sa pression (et donc créent une dépression sur le vrai culot du corps).

Ainsi, dans la pratique, pour un corps comme notre cône jaune, cette arrière-corps fluide bleu, qu’on appelle « poche d’eau morte », est dans une pression statique moyenne assez faible (par rapport à la Pression statique loin du corps) et le Cx de face arrière qui en résulte est non négligeable (allant de 0,3 pour les cônes très pointus à 0,2 pour les cône plus ouverts) (voir notre graphe à ce sujet).
Il peut d’ailleurs être utile de présenter ici la courbe des pressions mesurées réellement sur un cône en soufflerie : nous ne possédons guère que la courbe des pression sur le cône de la capsule Apollo à 0° d’incidence (dans le sens bouclier thermique derrière) :
[image: image11.jpg]Figure 5.- Variation of C_ ata=0% A =0%at M=0.4,

0. 02-scale model, configuration C1 » apex forward, in the Ames 2x2 TWT test facility.
Ames 2x2 TWT test facility.

Surpressions

Dépressions

WIND-TUNNEL INVESTIGATION
OF THE AERODYNAMIC PRESSURES
ON THE APOLLO COMMAND
MODULE CONFIGURATION

by William C. Moseley, Jr and B J. Wells

Manned Spacecraft Center
Houston, Lexas




La coefficient de pression sur ce cône (courbe rouge) décroît de 1 au point d’arrêt (valeur de la Pression dynamique ½ ρV²) à la valeur nulle (Pression statique de l’écoulement à l’infini), pour devenir négatif (dépression) avant l’épaule du corps (après le point 10 ci-dessus).

Sur le culot règnent les dépressions qui dessinent la courbe noire.
Il est évident que cette répartition très variable des pressions (qui existe pareillement sur l’avant des corps profilés 
) est totalement ignorée par l’intuition de Newton sur l’écoulement des fluides raréfiés.
Nous pensons d’ailleurs que la répartition des pressions sur les cônes suivis d’une partie cylindrique s’éloigne plus encore de la répartition uniforme de Newton en cela que le tiers arrière de la longueur du cône doit baigner dans une dépression 
.
La revanche de Newton :

Nous disions que la valeur de la Traînée telle que calculée par Newton pour les fluides raréfiés était trop forte pour les fluides qui nous baignent et ne satisfait pas aux relevés de Cx que l’on a pu faire depuis : l’intuition newtonienne est donc inapplicable à la réalité courante, sauf aux vitesses hypersoniques en atmosphère raréfié (conditions de la haute altitude que doivent endurer nos vaisseaux spatiaux lorsqu’ils reviennent au sol) : la conception Newtonienne de l’aérodynamique est tout à fait satisfaisant pour ces vaisseaux spatiaux se frayant un passage parmi des particules raréfiées et qui n’interagissent presque pas les unes avec les autres.
Nous nous sommes appesantis quelque peu sur la conception géniale de la Traînée de Newton car elle fut la seule adoptée pendant longtemps par les ingénieurs.
Hoerner, citant Von Karman, écrit dans son ouvrage Drag que « La fonction de traînée de Newton (avec une constante de "2") a été appliquée de façon erronée aux forces du vent sur les [constructions et les structures], et fut ainsi employée par les ingénieurs pendant deux siècles. »
On doit d’ailleurs se remémorer que c’est pour tirer au clair la Traînée des bâtiments et édifices (tels que les ponts, dont il était spécialiste) qu’Eiffel se lança, à un âge avancé, dans l’Aérodynamique, discipline qu’il allait renouveler.

Ses mesures, dans la soufflerie d’Auteuil, sur le corps de section donnée de moindre résistance commencèrent en ----------- et donnèrent lieu à une publication en sans doute 1914------------. Elles poursuivaient les mesures sur les barreaux de largeur donnée qui eurent un grand retentissement dans le milieu de l’aéronautique.
Il faut reconnaître d’ailleurs que la conception Newtonienne des forces aérodynamiques était mise en doute par les techniciens et scientifiques avant même qu’Eiffel détermine la forme de son corps de moindre Traînée. Les premiers avionneurs qui cherchaient à construire les premières lois de Portance n’avait pu manquer de réaliser que la fameuse loi du carré du sinus posée par Newton, à savoir :
(1ou 2) ρV2 S sin(α)2 cos(α)
…ne coïncidait pas avec les premières lois de l’aérodynamique qu’ils dégageaient (lois qui donnaient la Portance comme proportionnelle à l’incidence α)…
Ainsi Alphonse Pénaud déclarait le 9 novembre 1878 dans une communication à la Société Philomathique de Paris :
« On admet généralement, d'après des considérations connues, que la résistance éprouvée normalement à sa surface par un plan de superficie S se mouvant en ligne droite dans un fluide de densité d avec une vitesse V et sous un angle d'incidence α est :

R = C dSV²sin2(α)

C  étant un coefficient numérique.

En appliquant cette formule au plein vol des oiseaux ; à la navigation à voiles au plus près; aux effets de l'hélice, des gouvernails, des godilles et de la dérive des navires ; au travail des moulins à vent; au vol du boomerang et de mes appareils mécaniques d'aviation (hélicoptères, aéroplanes et oiseaux), etc., on arrive à des résultats qui sont en complet désaccord avec l'expérience. Dans tous ces phénomènes, on se trouve d'ailleurs en présence d'angles d'attaque inférieurs à 20° et la résistance observée est toujours supérieure à celle donnée par la formule ci-dessus. »
Alphonse Pénaud continuait :
« En discutant diverses expériences (et notamment celles très-précises exécutées à Brest en 1826 par le capitaine Thibault avec un moulinet tournant dans l'air et muni d'ailettes carrées) appuyé de plus sur des considérations théoriques et quelques essais personnels approximatifs, j'ai été amené à reconnaître en 1870 que pour les petits angles on a pour les surfaces semblables :

R = K dSV2 sin(α)      (1)

c'est-à-dire que la résistance dans les fluides est, dans ces conditions, proportionnelle au simple sinus de l'angle d'attaque 
. En 1872, j'ai publié les conséquences de cette loi relativement au vol des oiseaux. On arrive à des formules qui font disparaître l'écart absolu existant jusqu'alors entre les faits et le calcul. »

Il est utile de se rappeler ici que pour les incidence inférieures à 20° qu’évoque Pénaud, le sinus d’un angle ne diffère de la valeur de cet angle (en radians) que de moins de 2 % (et 0,5 % jusqu’à 10°) : Écrire sinus équivaut donc, pour l’ingénieur, à écrire angle en radians : Pénaud posait donc ici les bases de l’aérodynamique linéaire qui allait rendre de si grand service aux avionneurs…

De même, Louis Gastine écrivait en 1911 dans L’A. B. C. de l’aviation :

« Les cinq anciennes lois formulées jadis par l'illustre physicien anglais Newton sur la résistance de l'air, ne sont pas rigoureusement applicables à l'aviation et jusqu'à nos jours elles ont gravement induit en erreur, sur certains points »

Plus loin, le même Louis Gastine montre comment on en venait petit à petit à des formes aérodynamique plus efficaces :

« On conçoit le ballon dirigeable rationnellement allongé dans le sens de sa marche normale. Les formes de cylindre, de fuseau, de navette et nombre d'autres furent imaginées. En résumé, la Nature donne, par analogie, les meilleurs modèles dans les proportions générales des poissons migrateurs et dans ceux des grandes espèces comme la baleine, le marsouin, le squale.

Les travaux du professeur Marey 
, ont démontré les avantages des formes de ces poissons.
En étudiant, au moyen de la chronophotographie et avec des dispositifs particuliers, les mouvements des courants liquides et gazeux rencontrant des obstacles de formes diverses, et aussi les mouvements que déterminent dans des gaz et des liquides des corps de différentes formes traversant ces fluides, Marey a démontré que les résistances des milieux (gaz ou liquides) sont réduites au minimum si le corps immergé est allongé et se termine en pointe plus effilée à l'arrière qu'à l'avant. 

La figure 2 montre cette forme, très analogue à celle des poissons précités :
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Les constructeurs l'ont adoptée, à quelques variantes près, pour la plupart des ballons dirigeables. »

C’est l’occasion de montrer au passage les photographies d’écoulement réalisées par Étienne-Jules Marey dans sa soufflerie à fumée :

[image: image13.jpg]
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Revue La Nature N°1476, 7 septembre 1901
http://www.gloubik.info/sciences/spip.php?article1163 

Marey commente ainsi ses photos :
« Les figures 5 et 6 sont obtenues avec un corps offrant une extrémité arrondie et l’autre effilée. Si le gros bout est en avant, les filets de fumée se reforment assez vite en arrière de l’obstacle et l’on observe peu de remous (fig. 5). Avec la pointe en avant (fig. 6), l’inverse se produit et des remous s’observent en arrière de l’extrémité arrondie. Nous avions déjà signalé ces effets pour les corps plongés dans un courant de liquide. »

Il avait en effet publié dans la revue La Nature, en 1893 :

« Les figures K et L montrent comment le courant [de liquide] se comporte à la rencontre d’un corps pisciforme, c’est-à-dire d’un solide dont la coupe serait une sorte de fuseau inégalement effilé à ces deux extrémités :
[image: image15.jpg]



http://www.gloubik.info/sciences/spip.php?article132 
Dans la figure K, le courant rencontrait le corps pisciforme par son côté obtus ; les veines fluides suivent les parois et s’échappent à l’arrière en présentant peu de déviation. Mais si l’on renverse le sens du courant de façon que le liquide aborde le corps pisciforme par son extrémité la plus aiguë, le liquide, après avoir dépassé le maître couple, forme des remous très prononcés, figure L. »

Autant qu’on puisse en juger, ces dernières captations d’écoulement liquide semblent meilleures que les captations d’écoulement réalisées dans sa soufflerie à fumée : la largeur du sillage du corps présenté gros bout en avant nous semble plus faible que sur la photo du corps photographié dans l’air :

On peut bien-sûr suspecter, à propos des captations dans l’air, une ventilation de l’écoulement par les bords marginaux du profil étudié (autrement dit : de l’air sans fumées, donc noir sur la photo, serait venu remplir et amplifier la poche d’ arrière-corps du profil).
Il ne fait guère de doute, cependant, que la largeur du sillage noir du corps présenté à l’air « gros bout en avant » est due au fait que l’écoulement autour de ce corps possédait un Nombre de Reynolds trop faible, ce qui entraînait de facto les décollements constatés. Nous consacrons la dernière partie du présent texte à l’influence cruciale de ce fameux nombre de Reynolds et y rappelons qu’il ne peut y avoir d’écoulement attaché sur un corps profilé à faible Nombre de Reynolds. C’est ce que l’on voit autour de l’œuf d’autruche ci-dessous : les filets de fumées décollent dès que la maîtresse section est franchie :
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Photo Cédric Porchez et Aérodyne

Le Reynolds diamétral de l’écoulement est de 4500.
Rappelons au passage la définition du Nombre de Reynolds : C’est le nombre sans dimension qui caractérise le rapport entre les forces d’inertie et les forces de viscosité existant dans l’écoulement d’un fluide autour d’un corps.
Sa définition mathématique est :
Re =  EQ \f(UD; ν) ,

…où :

U est la vitesse de l’écoulement loin du corps

L est la dimension caractéristique du corps
ν 
 est la viscosité cinématique du fluide
La viscosité cinématique du fluide est le quotient de sa viscosité dynamique par sa Masse Volumique. Pour l’air, elle vaut, au niveau de la mer, 1,46 10-5 m²/s.
Nous devons à nos camarades d’Inter Action la très commode simplification suivante permettant de calculer facilement le Reynolds d’un écoulement dans l’air, pour des applications courantes :

Re = 70 000 U L ,  U étant exprimé en m/s et L en mètres.
Dans la pratique, ce nombre de Reynolds, associé à d’autres caractéristiques du corps (comme sa rugosité et ses formes) permet de prédire le type d’écoulement qui se développe autour dudit corps…
Finissons sur cette question de l’évolution culturelle des ingénieurs de la fin du 19ème siècle au début du 20ème  en signalant qu’il n’était peut-être pas si révoltant pour eux d’admettre qu’un corps puisse susciter moins de Traînée "gros bout en avant" ; certes, ils ne pouvaient qu’être sensibles à l’analogie du couteau qui coupe d’autant mieux qu’il est fin et aiguisé, mais, dans une autre domaine grand créateur de mobiles, la marine, la tradition voulait qu’un bateau ait "une tête de morue et une queue de maquereau" (“a cod's head and mackerel tail”).

Bien sûr, la tête de la morue, vue de profil, n’est pas particulièrement ronde :
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Source : WIKI en
…mais vue du haut, elle l’est.
On peut donc imaginer que, bien que l’hydrodynamique des poissons soit typiquement une notion 3D, les architectes navals n’aient désiré copier de la morue que sa vue de dessus (copiant ainsi également la forme de tête des grands cétacés).
Il est de fait, en tout cas, que du temps de la marine à voile tous les navires présentaient une étrave arrondie et camuse qui nuisait beaucoup à la marche du navire dans le clapot (ce problème sortant cependant du sujet de la présente étude)…
Un autre élément de réflexion est que les marins, lorsqu’il s’agissait de remorquer un mât flottant derrière un bateau, l’attachaient toujours pour qu’il avance « gros bout en avant »…
À propos de cette observation de la nature, il faut aussi citer les réflexions de George Cayley que d’aucun présentent comme le "père de l’aéronautique" ; ses mesures de l’évolution des circonférences sur la longueur d’une truite bien nourrie l’avaient amené à dessiner ce schéma d’un solide de révolution de moindre résistance :
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Sir George Cayley: The Invention of the Aeroplane near Scarborough at the Time of Trafalgar
Cayley, après présentation de ce corps, posait la question :

« Pourquoi ne construirait-on pas un bateau constitué d’une moitié de ce corps obtenue par section dans un plan passant par son axe de symétrie ? Les formes de ce bateau proviendraient d’un architecte meilleur que les architectes humains et nous tiendrions-là probablement le vrai corps de moindre résistance » 

Si l’on s’avise que ce schéma a été réalisé en 1809, on voit bien que cette notion de corps de moindre Traînée était dans l’air bien longtemps avant qu’Eiffel la démontre quantitativement.
Nous avons dit que les constatations d’Eiffel sur les corps de moindre Traînée ont été acceptées immédiatement par les constructeurs d’avion.

En 1913, dans le Bulletin d’avril 1913 de l’Académie des Sciences et des Lettres de Montpellier, le docteur Amans constatait que le principe du "gros bout avant, après des vicissitudes nombreuses, était devenu le credo des techniciens et constructeurs."
Avant les travaux d’Eiffel donc, on profilait un dirigeable comme cela :
[image: image19.jpg]Aérostat & vapeur de Henri Giffard.




Vol du dirigeable Giffard en 1852, Source Wikipédia
contraste haussé à 55 %

…ce qui n’étais pas si mal.

Ou, en 1908, comme cela :

[image: image20.jpg]Dirigeable ** République "

Remplace le * Patrie ™. Constructeur,

Lebaudy. Longuear 6o m., diaméire 10 m.,
volume 3,68 m. c., moteurs o chevaux.





http://fr.wikipedia.org/wiki/R%C3%A9publique_%28dirigeable%29 

On avait donc compris l’intérêt de l’augmentation de l’élancement du ballon dans le sens de sa marche (par rapport à l’élancement 1 de la sphère des aérostats) : sur ce point l’observation de la nature (animaux aquatiques et aériens) avait porté ses fruits (nous en parlions à l’instant) : on ne connaît aucun de ces animaux qui présente une forme non élancée 
.
L’état de l’architecture navale de l’époque, rendait d’ailleurs plus facile cette prise de conscience qu’on pouvait affermir en déplaçant dans l’eau des modèles de corps élancés ou non.
Remarquons cependant que le culot hémisphérique du "République" ne pouvait que grever sa traînée. 

Cet oubli de la Traînée de culot montre bien qu’on restait dans une logique Newtonienne (laquelle ignore la dépression de culot) ; on pourrait aussi appeler cette logique la logique "laboureuse"
.
De fait, le ballon ci-dessous possédait des formes bien "newtoniennes" ou "laboureuses" :
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Dirigeable Schwarz Airship, Origine Wikipédia 

Cet engin, (dont l’enveloppe était métallique) se déplaçait vers la droite. Il a volé pour la première fois en 1896.
Ici encore on retrouve la très néfaste Traînée de culot de la sphère, même si ce culot est évidemment d’un diamètre rendu plus faible par l’élancement général du corps.
Les travaux d’Eiffel apportait la preuve que le dirigeable de Schwartz aurait développé moins de Traînée dans l’autre sens !

On retrouve ce culot hémisphérique dans le dirigeable « Le Bradsky », qui devait tuer son inventeur, pour des raisons de conception, lors de son premier vol :
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http://cnum.cnam.fr/CGI/fpage.cgi?4KY28.59/325/100/536/0/0 
Conservatoire national des arts et métiers, Conservatoire numérique http://cnum.cnam.fr
Du point de vue aérodynamique qui nous concerne, le journal La Nature du 25 octobre 1902 écrivait, dans son analyse de l’engin et de son accident :
« La forme sphérique de la poupe 
 est désavantageuse et produit des remous. Le gouvernail était insuffisant et sa position dans le remous du ballon est reconnue mauvaise depuis longtemps. »

Cette opinion est fort intéressante en ceci qu’elle prouve qu’en 1902 déjà, certains savaient que la forme arrière des corps devait être en pointe !
Commentant les formes du même dirigeable, le journal L’Aérophile de décembre 1902 écrit même :
« Il faut rendre responsable […] l’exiguïté du gouvernail, abrité complètement du vent relatif […] par le cône sphérique arrière. »
L’expression "cône sphérique arrière" (il faut plutôt lire cône arrière sphérique)(ou d’ailleurs hémisphérique) montre bien que le concept d’arrière conique était suffisamment établi pour qu’on puisse qualifier un tel arrière conique de sphérique…
Cependant, la conception erronée de l’aérodynamique méconnaissant la Traînée de culot et faisant dessiner les corps comme des « socs de charrue » continuait à faire son chemin. Elle se retrouve dans beaucoup d’autres réalisations des premiers temps de l’aéronautique, comme par exemple dans les formes du réservoir de l’aéroplane de Givaudan (1909), qui jamais ne vola :
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(voir le détail du réservoir en bas à droite)
Finissons-en avec la conception newtonienne de la Traînée en signalant qu’elle est encore trop souvent évoquée sans prudence par les professeurs de physique devant leurs élèves, bien qu’elle soit inapplicable aux mouvements dans les fluides qui nous entourent.
N’en prenons pour preuve le très intéressant travail d’étudiant qui est résumé dans le texte "Falling cones" : Dans l’espoir de vérifier la conception newtonienne de la Traînée, il a été demandé à des étudiants de l’université d’Utrecht de mesurer le Cx de cônes de papier en chute libre. Contre l’attente des enseignants cependant, les Cx trouvés s’inscrivent tout à fait bien dans notre graphe (c’est la courbe noire à quatre marques pleines), ce qui disqualifie (si besoin en était) les tentatives d’utilisation de l’intuition de Newton aux fluides courants.
PRÉSENCE  DES  CORPS  D’EIFFEL  DANS  LE  MONDE  CONTEMPORAIN :
Lorsqu’Eiffel publia ses résultats paradoxaux montrant que les corps gros bout devant présentait moins de Traînée aérodynamique, l’habitude fut prise de les nommer improprement en goutte d’eau.

Cette appellation en goutte d’eau est fautive en cela que, lorsqu’un goutte d’eau chute dans l’air (une goutte de pluie, par exemple), elle n’arbore nullement la forme caractéristique qu’elle montre peut-être (et très temporairement) lors de sa formation au bout d’un robinet (nous y revenons à l’instant) : une goutte de pluie chutant dans l’air présente une forme globalement sphérique, avec, à forte vitesse, une légère invagination en son point d’arrêt sous l’effet de la pression dynamique en ce point 
 
.
Au sortir d’un robinet de faible débit, ce n’est que transitoirement qu’une goutte adopte cette forme connue sous l’appellation "en goutte d’eau", et encore peut-on se demander si cette forme est réellement adoptée, à un instant donné, avant que la goutte se sépare du robinet : l’analyse de l’animation gif proposée par Wikipédia montre plutôt, pour cette goutte, une forme assez proche de celle de l’image de gauche ci-dessous :
[image: image24.jpg]



source Wikipédia Commons : http://commons.wikimedia.org/wiki/Category:Water_droplets?uselang=fr 
…c.-à-d. assez proche de la sphère…
On peut néanmoins se souvenir qu’une goutte d’eau ruisselant sur une surface adopte une forme plus proche de celle des Corps d’Eiffel (improprement nommée en goutte d’eau) : le fait que cette goutte adopte cette forme n’est cependant pas la conséquence de sa vitesse ; elle est due à un phénomène de mouillage :
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Goutte d’eau au fond d’une poêle antiadhésive

Ajoutons encore que la forme dite en goutte d’eau possède beaucoup de point commun avec la forme qu’adoptent les ballons de baudruches lorsqu’on les remplit d’eau :
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Fortement chargée de la sorte, l’enveloppe de caoutchouc doit évidemment satisfaire aux mêmes règles d’économie de tension superficielle que celles qui impriment leur forme aux gouttes au sortir d’un robinet (et peut-être aux bulles de gaz dans des liquides onctueux), la différence étant sans-doute que la tension admissible par le caoutchouc est plus forte, relativement, que la tension superficielle existant à la surface d’une goutte d’eau.
Soyons conscient cependant du fait que l’enveloppe de caoutchouc utilisée ici est elle-même déjà piriforme (en forme de poire), c.-à-d. de la forme abusivement nommé en goutte d’eau.

Ne passons pas non plus sous silence que la forme dite improprement en goutte d’eau est presque celle que prennent les gouttes d’air cheminant vers le haut dans un liquide visqueux, comme cette goutte d’air photographiée par nos soins dans un shampoing
 :
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Le mouvement de ces gouttes d’air dans un liquide visqueux étant très ralenti et la forme de ces gouttes étant facile à observer, cette forme particulière a pu servir d’archétype à la forme (quasiment indéterminable à l’œil nu) des gouttes d’eau chutant dans l’air.
L’existence de ces différents phénomènes explique sans doute l’hésitation de notre langue dans l’appellation à donner aux corps de moindre Traînée d’Eiffel.

Dans le courant de ce texte, nous prendrons sur nous de qualifier ces corps de Corps d’Eiffel, qu’ils se présentent comme des corps 2D ou des corps 3D.

Quoi qu’il en soit de ces questions d’appellation, ces corps sont largement présents autour de nous dans le monde contemporain.
Admettons un instant que ce monde contemporain ait commencé lors de la publication en 1903 de l’ouvrage où le Russe Konstantin Tsiolkovski posait les bases de la conquête spatiale :
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Source NASA

On peut alors être étonné que ce génial précurseur ait déjà utilisé la forme dont Eiffel fera quelques années plus tard la promotion : il est possible que Tsiolkovski ait eu vent des essais d’Eiffel, mais il est plus probable qu’il ait admis le bien-fondé des conclusions antérieures de Marey et autres sur les corps pisciformes.

Au demeurant, Tsiolkovski accordait un grand intérêt à l’étude de la Traînée aérodynamique : dès 1896 il avait construit une soufflerie bon marché grâce à laquelle il étudia la Traînée de beaucoup de corps profilés 
. Nous y revenons plus bas.
Un autre précurseur, Louis Blériot, arborait avant même qu’Eiffel ne publie ses premiers résultats sur le corps 3D de moindre Traînée un réservoir présentant les bonnes formes sur sa Berline (ou Limousine) Aéro-taxi :
[image: image29.png]M. Deutsch de la Meurthe’s Blériot  Berline ” aeroplane, showing the suspension of the car bedy part of the machine
and the disposition of the Gnome motor, petrol tank, &c. The pilot sits in front of the enclosed body, the cloche
being seen in our photograph just projecting forward. Note the special stabiliser fitted to this machine.




Tiré de la revue Flight, 25-11-1911
Ce réservoir fuselé était placé beaucoup trop près de l’aile et de l’habitacle pour que soient exprimées au mieux ses qualités de pénétration dans l’air, mais on ne peut que conclure de cette photographie qu’en novembre 1911 (date de la publication de cette revue) les formes du corps 3D de moindre Traînée étaient déjà subodorées par les constructeurs.

Ces formes de moindre Traînée 3D avaient sans doute été déduites :

(des réflexions déjà anciennes sur la formes des animaux se déplaçant dans l’eau et dans l’air "gros bout en avant" ;

( des premières constatations sur les formes de moindre Traînée 2D (datant de mars 1911, ainsi que l’indique la lettre des collaborateurs d’Eiffel déjà présentée) ;
( sans doute aussi des premiers résultats publiés par Eiffel en 1910 sur le corps sphéro-conique (essais réalisés dans sa première soufflerie du Champ de Mars) :
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Source : Aérodynamique Eiffel
Le vent vient ici de la droite.
Le Cx frontal moderne de ce corps d’élancement 3,33 présenté « gros bout en avant », 0,088, est à rapprocher des 0,05 obtenus avec de véritables corps d’Eiffel (aux formes plus progressives).
Les constructeurs automobiles furent évidemment prompts à recevoir le message d’Eiffel ; en témoigne ce carrossage spécial de l’ALFA 40/60 HP, nommé Aerodinamica ou Siluro Ricotti :
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D’après Wikipédia
Bien que cet engin affichait une vitesse de pointe assez élevée de 139 km/h, la présence des organes dépassant de l’habitacle ne pouvait que grever notablement sa Traînée, sans compter que la présence du sol sous un tel corps profilé augmente beaucoup sa Traînée de culot (nous y reviendrons plus tard).

Beaucoup plus près de nous, mais toujours dans la même veine, l’avant projet de Solar Impulse, l’avion solaire de Bertrand Picard, arborait un fuselage et des fuseaux moteurs en forme de corps d’Eiffel :
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Courtoisie de Claudio Leonardi, http://www.solarimpulse.com/fr/ 
De telles formes de révolutions n’ont pas été retenues, cependant, dans le projet définitif.

Sont proches également de celles des Corps d’Eiffel les formes d’habitacle choisies par les fabricants d’avions à propulsion musculaire, tel le Daedalus qui parcourut en 1988 la distance de 119 Km en 3 heures et 55 minutes :
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Photo NASA

L’extrapolation des formes idéales déterminées par Eiffel à de tels corps (qu’on pourrait qualifier de 2D et demi 
) mériterait évidemment une étude particulière. Nous la mènerons de façon simplifiée plus loin à propos d’un carénage souple de tandem.
Dans les compétitions de ski de vitesses, le carénage des mollets des descendeurs est réalisé sous la forme de corps d’Eiffel 2D :
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Photo Pascal Barthe
Si leurs fesses ne sont pas également carénées c’est que ce serait contraire au règlement : on peut craindre qu’elles soient le siège d’une large dépression génératrice de Traînée.
Quand on pense que 90 % de la puissance développée par un cycliste est dissipée en Traînée aérodynamique 
, il ne faut pas s’étonner que certains aient pensé à adopter la forme de Corps d’Eiffel 3D :
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Source Wikipédia :

 http://commons.wikimedia.org/wiki/Category:Recumbent_bicycles?uselang=fr 
…même si certaines réalisations n’empruntent que l’avant ou l’arrière de cette forme idéale :
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Source Wikipédia :

 http://commons.wikimedia.org/wiki/Category:Recumbent_bicycles?uselang=fr 

Nous ne saurions d’ailleurs dire lequel de ces carénages est le plus efficace…

Les véhicules bicycles à propulsion musculaire de records bénéficient quant à eux d’un profilage parfait :
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(nous reviendrons plus bas sur le carénage des vélos et spécialement des vélos couchés)
Les formes du véhicule à propulsion solaire Resolution, de l’organisation Cambridge University Eco Racing :
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Courtoisie de la CUER : http://www.cuer.co.uk/ 
…semblent optimisées pour un écoulement à Couche Limite pleinement turbulente.

La raison d’être de l’arrière-corps transparent est, comme on le devine sur l’image, d’autoriser une orientation assez libre des panneaux photovoltaïques, ce qui est censé améliorer nettement leur rendement, spécialement lorsque le soleil est bas sur l’horizon.
Ces quelques exemples montrent bien que les corps d’Eiffel sont largement présent autour de nous. Nous en donnerons d’autres exemples dans le courant de ce texte et nous quantifierons bien sûr leur Traînée.

C’est cependant aux Corps d’Eiffel de révolution se déplaçant loin du sol que nous nous attacherons plus particulièrement, car les formes des mobiles terrestres (routiers, par exemple) relèvent d’une étude particulière.
Nous écrivons d’ailleurs bien de révolution et non axisymétriques comme les auteurs anglo-saxons ont pris l’habitude de qualifier les corps de révolution : C’est une faute de logique dans la mesure où un prisme à base carrée, par exemple, se trouve être parfaitement axisymétrique sans être le moins du monde de révolution.

Au demeurant, la question se pose de savoir quelle est la forme de moindre Traînée d’un corps à section carrée ou rectangulaire (à angles plus ou moins arrondis).

Voici par exemple le test en soufflerie de l’un de ces corps de section carrée (ou peut-être rectangulaire) à arêtes arrondies :
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Il s’agit d’un bulbe de quille de voilier (donc du saumon destiné à recevoir le lest de celui-ci). On peut noter la présence d’ailettes marginale sur l’arrière de ce bulbe.
Nous évoquerons plus bas d’un mot la Traînée à attendre d’un corps de sections carrées à arêtes plus ou moins arrondies.
Nous disions à l’instant que nous quantifierons plus spécialement la Traînée des Corps d’Eiffel de révolution. Si ces corps d’Eiffel présentent des traînées avantageuses, un autre facteur va néanmoins intervenir qui va compliquer leur usage, du moins lorsqu’ils sont utilisé seul : leur instabilité aérodynamique foncière.
En effet, dès lors que l’on profile un corps et que l’on augmente son élancement, comme on l’a fait par exemple pour ce ballon de rugby :
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…le fait de le projeter dans l’air en disposant l’une de ses pointes en avant va entraîner une instabilité aérodynamique qui tendra à faire effectuer à ce corps une série de tête à queue (des rotations autour de l’un des ses petits axes de symétrie) : cela explique que les ballons de rugby ont des comportements qui rendent imprévisibles non seulement leurs rebonds mais aussi leur trajectoire aérienne 
.
L’une des solutions pour que l’une des pointes de tels corps reste en avant est évidemment de le doter d’un empennage :
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Mais ce mobile prête évidemment à d’autres jeux…
Suivent nos investigations sur cette instabilité aérodynamique des corps profilés. Dans la mesure où cette instabilité peut être compensée facilement par utilisation d’autres phénomènes (par exemple, par la tenue latérale des pneumatiques pour les véhicules routiers), il est possible que cette partie de notre texte n’intéresse pas certains lecteurs. Ceux-ci pourront se rendre directement au stade de notre texte où nous définissons les formes des corps d’Eiffel, juste avant de traiter leur Traînée.
POURQUOI  UN  CORPS  PROFILÉ  EST-IL  INSTABLE ?
Les corps d’Eiffel étant des corps profilés particuliers, ils sont également instables dans les mouvements effectués dans la direction de leur axe. Pourquoi ?

Un corps est instable, on s’en souvient, lorsque son Centre de Portance est en avant de son Centre des Masses 
.
Or, en l’absence d’antimatière capable de développer (éventuellement) des forces d’inertie négatives, le Centre des Masses d’un corps fuselé est forcément situé en un certain point de sa longueur (il ne peut être ni devant ni derrière ce corps) alors que son Centre de Portance, lui, se situe en avant de sa pointe avant.

Tout au plus peut-on dire que si le corps est beaucoup plus dense du côté avant, par exemple, son CdM (Centre des Masses) sera nettement plus en avant que si sa masse était également répartie sur toute sa longueur… 

Afin d’illustrer cette instabilité des corps profilés, voici la saisie effectuée par nous d’une trajectoire tout à fait banale de ballon à hélium :
Cette trajectoire est bien instable (et le reste aussi longtemps que le ballon dispose de suffisamment de poussée archimédienne).

La ligne rouge (dessinant la trajectoire du CdM supposé du ballon) décrit en effet une nette sinuosité.

Cette instabilité s’explique ainsi : Le ballon, dont l’axe de symétrie était initialement bien vertical, va se placer très légèrement en travers de sa propre trajectoire sous l’action d’une perturbation ou d’un défaut de centrage.
Ainsi placé très légèrement en incidence sur sa propre trajectoire, dès qu’il a acquis une certaine vitesse ascensionnelle, le ballon va être le siège d’une Portance horizontale non nulle appliquée en avant de son CdM qui, pour cette raison, va tendre à augmenter l’incidence initiale.

Cette nouvelle prise d’incidence va de nouveau augmenter la Portance mal placée et ainsi de suite.

La trajectoire du ballon s’infléchit donc sous l’effet de la Portance (vers la gauche sur l’image).

Continuant à se mettre encore plus en travers de sa propre trajectoire, il perd alors rapidement sa vitesse (par augmentation de la Traînée) ; lorsque cette vitesse est ramenée à presque rien, la Portance aérodynamique déstabilisatrice du ballon disparaît et il reprend sa position verticale par effet pendulaire (effet pendulaire dû au fait que son CdM est plus bas que son Centre de Poussée d’Archimède).
Puis il reprend de la vitesse et le cycle précédent recommence…
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On peut trouver une animation gif de cette expérience dans la page « Nos Vidéos » du site Go Mars ! , la vidéo elle-même étant à ce lien.
On trouve également à ce lien une vidéo montrant l’instabilité de certains corps profilés et ses spectaculaires conséquences.
Après l’étude de ces exemples, revenons-en au principe général de l’instabilité des corps profilés.

Nous écrivions à l’instant que cette instabilité provient du fait que le Centre de Portance est en avant de son Centre des Masses.
Nous avons également rappelé que le CdM d’un corps est forcément situé à l’intérieur de ce corps. 

Or le Centre de Portance d’un corps profilé est assez souvent situé en avant de ce corps.
Hoerner lui-même, dans son ouvrage Lift de 1975, donnait déjà l’exemple du CPA de plusieurs corps fuselés de révolution, citant un Rapport NACA de Queijo et Wolhart :
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Pour les deux corps du bas, qui ne différent l’un de l’autre que par leur élancement, Hoerner relaye même l’évolution de ce CPA en fonction de l’angle d’incidence : on remarque que celui-ci se déplace vers l’arrière pour les grandes incidences, même si c’est quand-même assez peu entre 0 et 10°.
Que le CPA se déplace vers l’arrière depuis sa position très avancée pour l’incidence nulle ne doit pas nous surprendre puisque l’on sait par ailleurs que pour l’incidence 90°, ce CPA viendra se placer vers le milieu du corps (vers le barycentre de sa silhouette selon les spécifications d’Allen et Perkins).
Mais revenons à l’incidence zéro :
Les trois corps du haut différent par leur formes avant ou arrière 
. C'est-à-dire qu’entre le premier et le second seule la forme de l’avant-corps change, et qu’entre le second et le troisième seule la forme de l’ arrière-corps change.
L’observation de l’image ci-dessus incite à penser que lorsque la pointe d’un corps est émoussée, son CPA à 0° se trouve projeté plus en avant ; mais il peut être utile de songer à ce propos que le CPA d’un corps très pointu pourrait ne pas se déplacer vers l’arrière lorsque sa pointe est émoussée 
. Et de fait, si l’on prolonge la forme de ce corps pour, en quelque sorte, le désémousser, on vient recouvrir le CPA dont Hoerner avait constaté qu’il était en avant du corps émoussé (ligne fuchsia, ci-dessous) :
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La ressemblance avec la position du CPA du deuxième des cinq corps est troublante :

[image: image46]
Inversement, reprenons le dessin de ce même deuxième corps pour en émousser la pointe :

[image: image47]
On retrouve bien de la sorte le paysage dessiné plus haut par le premier des cinq corps.

Il semble donc raisonnable de s’attendre à ce que, dans l’émoussement modéré des pointes de fuselages, le CPA subisse une assez faible migration.
Hoerner commente les données sur ces cinq corps fuselés de la sorte :

« Bien que les résultats de la figure 31 puissent être quantitativement déficient, ils démontrent néanmoins comment la stabilité se détériore quand on profile un corps :
Quand on réduit l’ arrière-corps à un point, le CPA se déplace en avant :

Quand on donne à l’avant-corps une forme plus pleine [moins pointue], le [même] point se déplace encore plus en avant.

En conséquence, les corps parfaitement […] profilés ont leur CPA jusqu’à une fois leur longueur en avant de leur nez . » 

Le deuxième corps des cinq corps présenté par Hoerner ressemble d’ailleurs beaucoup, en plus épais, au corps d’élancement 16,7 que Hoerner présente plus loin, page 19-3 (citant Lighthill ou Spence), corps sur lequel a été mesurée la distribution des efforts normaux :
[image: image48.emf]Distribution (théorique et relevée) de la Force Normale par tranches
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La courbe bleue dense est celle que dresse la Théorie des Corps Élancés (nous revenons plus bas sur cette Théorie des Corps Élancés) : le corps étant symétrique, cette courbe admet une symétrie par rapport à son milieu).
La courbe rouge fait état de la distribution réellement mesurée des efforts normaux sur le corps.
Cette distribution des efforts normaux à 10° d’incidence se résout en un Centre de Pression Aérodynamique total , dessiné par Excel sous la forme d’un losange rouge.

Ce CPA est appelé par Hoerner et les anglo-saxons, le Point Neutre : c’est le point d’où l’on peut tenir le corps en incidence sans déployer aucun moment ; c’est donc aussi le point de l’axe où s’applique la résultante des forces aérodynamiques sur le corps).
Précisons encore, sur cette question de terminologie, que nos camarades avionneur sont plus familiers du concept de Foyer 
 : il faut alors qu’il se souviennent que, pour un corps 2D symétrique ou 3D de révolution, le foyer est par définition confondu avec le Point d’application des Portances (ou Centre de Pression ou CPA).
Nous avons fait dessiner également par notre tableur les CPA de l’avant-corps (jusqu’à son maître-couple) et de l’ arrière-corps : ce sont les ronds bleus ; en ces points, nous avons reporté le CNα de ces deux mêmes parties du corps (segments bleus).

En fuchsia apparaît la composition graphique de ces deux CNα. La droite fuchsia coupe l’axe au CPA général du corps (losange rouge). Nous reviendrons sur cette composition graphique un peu plus loin dans le présent texte.
Le CPA du corps complet est donc calculé par nous (d’après les relevé de Forces Normales) à l’intérieur du corps pour ces 10° d’incidence ; mais, si l’on en croît les indications de déplacement de ce point sur les deux derniers corps présentés auparavant par Hoerner, il pourrait bien être devant le corps pour l’incidence nulle.

Ces tests en soufflerie ont été fait à un Reynolds (basé sur le diamètre) de 0,3 million, ou 5 million s’il est basé sur la longueur du corps. Notons que ce corps est maintenu dans la veine par un mât diamétral en son premier quart et une suspension arrière par câbles : ces organes de contention (en bleu clair sur notre schéma) peuvent interférer sur les mesures…
La contention de ces corps fuselés parfaitement est une des plus grandes difficultés de la mesure de leur caractéristiques. Le dirigeable ci-dessous est ainsi  maintenu dans la veine par des fils très fins que nous avons isolé dans la vignette à droite de l’image avec deux pièces de fixation :
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Modell des Zeppelin-Luftschiffs LZ120 "Bodensee" im Windkanal 2 in Göttingen (1920).

Eifel pratiquait de même dans sa soufflerie d’Auteuil :
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Document Aérodynamique Eiffel

Un autre solution est évidemment de réaliser la contention du modèle à l’aide d’un dard :
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Document Aérodynamique Eiffel

La solution parfaite est évidemment de tester les corps parfaitement profilés dans une soufflerie où ils sont maintenus en lévitation magnétique, comme ci-dessous :
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www.jstage.jst.go.jp/article/jjsass/50/580/188/_pdf/-char/ja/
Lorsque les résultats de telles mesures tomberont dans le domaine public, ils périmeront évidemment toutes les mesures précédentes.
Nous empruntons au Rapport NACA N° 405 de MM Upson et Klikoff une autre représentation de la Distribution des forces normales par tranches sur un dirigeable à 10° d’incidence.

La distribution théorique (tirée de la Théorie des Corps Élancés) est ici surlignée en jaune.

La distribution réelle des forces normales (tirées des pressions mesurées en soufflerie) a été capturée par nous en rouge et nous en avons effectué l’intégration sous la forme de forces bleues pour l’avant et l’arrière du corps :

[image: image53.emf]Distribution théorique et relevée de la Force Normale par tranches

et  CPA partiels et total


On remarque que la zone de Déportance arrière est, comme précédemment, très atténuée (par rapport à la théorie), de sorte que le module de sa résultante (en bleu) ne soit qu’un peu plus de la moitié de la Portance avant… 

Nos calculs placent le CPA de ce corps complet (à cette incidence de 10°) à quelque 60 % de la longueur du corps en avant de son nez (ce CPA étant donc le CPA relevé en soufflerie).

Rappelons brièvement, dans la note suivante, les enseignements de la Théorie des Corps Élancés et la définition de ces corps :
Définition d’un Corps Élancé :

Un corps est dit élancé quand l’évolution de sa section frontale est très progressive le long de son grand axe, de sorte qu’il ne suscite aucune sous ou survitesse de l’écoulement à sa surface. reprendre la déf de Bonnet & Luneau !! Dans le présent texte, nous nous en tiendrons aux Corps Élancés de révolution : La définition de ces derniers Corps Élancés est alors que leur évolution diamétrale est très progressive le long de leur axe de révolution.
Force est cependant de constater que, les corps d’Eiffel montrant une évolution très importante de leurs sections près de leur point d’arrêt, ils ne peuvent être qualifiés stricto-sensu de Corps Élancés. Cependant, dans la pratique, les mesures en soufflerie indiquent clairement que les enseignements de la Théorie des Corps Élancés peuvent encore être appliqués à leur partie avant.
Gradient de Portance d’un Corps Élancé  (CNα ) :

La Théorie des Corps Élancés, que l’on doit au grand aérodynamicien Max M. Munk, s’autorise de la deuxième loi de Newton pour calculer les forces exercées par l’écoulement d’un fluide sur un corps élancé placé à faible incidence d’après la variation de Quantité de Mouvement que le passage de ce corps impose aux particules de fluide.

Cette théorie découpe ledit corps en tranches élémentaires normale à son axe et calcule la Portance que la mise en incidence α occasionne sur chacune de ces tranches élémentaires :
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La Théorie indique alors que la force dFn que l’écoulement crée sur chaque tranche est contenue dans l’épaisseur de la tranche (cette force est donc normale) et qu’elle vaut :

dFn = 2 q dS sin(α) 

…q étant bien sûr la Pression Dynamique de l’écoulement et dS  l’accroissement de la section du corps sur la longueur dx (c‑à‑d  la différence d’aire entre les deux sections circulaires S1 et S2 ci-dessus).

Cette quantification est donc extrêmement simple dans son libellé.

Mieux, lorsque les incidences α envisagées sont très faibles, on peut les assimiler à leur sinus (du moins lorsqu’elles sont exprimées en radians) ;  le libellé précédent devient donc :

dFn = 2 q dS α 

…α étant exprimé en radians

C’est bien-sûr l’intégration de ces forces normales élémentaires sur toute la longueur L du corps élancé qui va nous donner accès à la Portance normale sur tout ce corps :

Fn = 2 q α  EQ \i(0;L;dS )
L’intégrale des accroissements de section dS sur la longueur du corps ne peut produire autre chose que la section où s’arrête ce corps.

Pour un corps fermé, donc, comme le corps ci-dessous :
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…l’intégrale en question est donc nulle.
Ce qui signifie que d’après le Théorie des Corps Élancés, un corps fermé (sans culot) ne développe aucune Portance.

Nous verrons que cette règle, établie en fluide parfait, n’est pas vérifiée en fluide visqueux et que le corps développe une petite Portance.

Si l’on revient au libellé de la force Normale déjà énoncé plus haut par la même Théorie des Corps Élancés, à savoir :
dFn = 2 q dS α 

…ce libellé signifiant que la force normale élémentaire dFn que suscite l’écoulement sur une tranche du corps est proportionnelle à la variation de section de ce corps sur l’épaisseur de la tranche, on peut pressentir intuitivement qu’il existe une cumul positif de la Portance sur la partie avant du corps et un cumul négatif de la Portance sur sa partie arrière (la somme de ces deux cumuls équivalent à zéro).
De fait, l’intégrale donnant la Portance s’exerçant sur le corps, déjà écrite plus haut :

Fn = 2 q α  EQ \i(0;L;dS )
…peut être scindée en deux intégrales, l’une se faisant sur la partie avant du corps (jusqu’à son maître-couple) et l’autre sur la partie arrière (depuis le maître-couple jusqu’à la pointe arrière repérée ici par un Q) :

Fn = 2 q α EQ \i(0;LMC;dS ) +  2 q α EQ \i(LMC;Q;dS )
Ces deux intégrales valent, si l’on appelle SMC la surface du maître-couple :
Fn = 2 q α SMC – 2 q α SMC   

Autant dire, qu’en référence à cette surface SMC du maître-couple, le gradient de Portance de l’avant et de l’arrière-corps valent 2 et –2.

Cette règle édictée par la Théorie des Corps Élancés est, dans la pratique, assez bien vérifiée pour les avant-corps (dont le CNα est bien mesuré à 2 par les souffleries).

Par contre, le CNα des arrière-corps est mesuré nettement moins négatif que cette valeur théorique de –2 (nous y reviendrons).

La même Théorie des Corps Élancés permet cependant, on s’en doute, d’aller plus loin car elle pronostique implicitement la position de la Portance de l’avant-corps et de l’arrière-corps :
Centre de Portance Normale d’après la Théorie des Corps Élancés :

La position du Centre de Portance, ou Centre de Pression (CPA), de l’avant-corps et de l’arrière-corps d’un corps élancé s’obtient évidemment en intégrant les moments de portance élémentaires de toutes les tranches du corps par rapport à un point de référence…

Déterminons ce CPA pour l’avant-corps :

Pour ce faire, il faut connaître le point d’application du CNα élémentaire de chaque tranche : où s’applique donc ce CNα élémentaire ?

Comme les Corps Élancés sont censés évoluer très lentement en section lorsque l’on se dirige de leur point d’arrêt vers l’aval, la Théorie des Corps Élancés considère que l’angle local de la surface de chaque tranche de l’avant-corps avec son axe général est très faible. Pour cette raison, cette théorie applique la Portance de chaque tranche en son centre, c‑à‑d  sur l’axe du corps (à la même abscisse que la tranche) :
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Choisissons alors comme point de référence la pointe avant du corps :


[image: image57]
Par rapport à ce point, il est aisé de calculer la somme des moments des portances de chaque tranche de l’avant-corps, ou plus exactement la somme des moments des CNα élémentaires.

De la formulation de la force de portance élémentaire sur une tranche quelconque d’un Corps Élancé, à savoir :

dFn = 2 q dS α 

…on peut tirer le CNα "local" de cette tranche, CNα élémentaire référencé à la section maximale du corps (appelons-le dCNα) :

dCNα = 2  EQ \f(dS;SOg) 

Le moment de cette tranche quelconque, située à la distance x  de la pointe est donc :

dCMα = 2  EQ \f(dS;SOg) x =  EQ \f(2;SOg) dS x

L’intégration des moments élémentaires sur la longueur Lac de l’avant-corps, moment compté à partir de sa pointe avant, s’écrit donc :

CMα =  EQ \f(2;SOg)   EQ \i(0;Lac;x) dS

À ce stade de la réflexion, il peut venir à l’idée que, pour effectuer l’intégration, il va être nécessaire d’attribuer une valeur analytique à dS , ce qui mettra un terme à notre démarche générale dans laquelle la forme mathématique de l’avant-corps n’est pas définie.

En un mot, on peut craindre d’être obliger de définir mathématiquement la forme de cet avant-corps pour aller de l’avant et réaliser cette intégration du CMα .

Cette définition mathématique de la forme du corps ne présenterait d’ailleurs pas de difficultés insurmontables pour certains corps simples, mais un œil exercé ne manquera pas de déceler dans le libellé ci-dessus une possibilité d’Intégration par Parties.

En effet x peut être considéré comme une fonction U et dS comme la dérivée V’ d’une fonction V.

Dans ces conditions, une nouvelle présentation du CMα est possible ; c’est :

CMα =  EQ \f(2;SOg) {[x S(x)] EQ \i(0;Lac;0)–   EQ \i(0;Lac;S)(x) dx} 
Attention, les deux premières bornes sont en fait un commutateur dont le signe intégrale est encré en blanc.

Dans cette nouvelle présentation, S(x) est, bien-sûr, l’aire (variable) de la tranche située à la distance x de la pointe du corps.

L’intégration de  EQ \i(0;Lac;S)(x) dx   donne bien sûr le volume Vac de l’avant-corps…

La mise aux bornes du premier terme de l’accolade est aisée : pour la borne 0, le produit x S(x) est nul ; pour la borne Lac, il vaut Lac SMC…

Il en résulte que la somme des moments des dCNα de toutes les tranches de l’avant-corps est :

CMα =  EQ \f(2;SOg) {Lac SMC – Vac}
En divisant ce coefficient de Moment par le coefficient de Portance que l’on connaît déjà pour cet avant-corps (c’est 2), on dégage forcément le bras de levier XCPA de la Portance de l’avant-corps par rapport à la pointe avant du corps :
XCPA =  {Lac –  EQ \f(Vac;SMC)}
…ce bras de levier étant mesuré depuis la pointe avant du corps.

Exprimée en fraction de la longueur de l’avant-corps LOg , la position du CPA de cet avant-corps par rapport à sa pointe est alors :

 EQ \f(XCPA;Lac) =  1 –  EQ \f(Vac;LacSMC)
…libellé où :

XCPA est la distance du Centre de Pression Aérodynamique (CPA) de l’avant-corps à partir de sa pointe avant,

Vac est le volume de cet avant-corps,

Lac la longueur de cet avant-corps,

et SMC la section maximale de cet avant-corps.

Dans la pratique, cette prédiction par la Théorie des Corps Élancés du Centre de Pression des avant-corps se montre assez conforme aux enseignements de la soufflerie.
Quant au Centre de Pression de l’arrière-corps, la même Théorie des Corps Élancés lui pronostique un emplacement sous un libellé analogue au précédent ; ainsi pour un cône de fuite (pointe en arrière) cette Théorie pronostique un XCPA situé au tiers avant dudit cône.
Néanmoins, ce pronostic se montre moins fiable pour cet arrière-corps qu’il l’était pour l’avant-corps, la raison de ce défaut de fiabilité résidant dans le fait que ladite Théorie ne prend pas en compte l’épaisseur de la Couche Limite sur la partie arrière des corps (qui devient très importante, en comparaison avec son épaisseur sur la partie avant).

Nous en terminons ici avec ce rappel des résultats de la Théorie des Corps Élancés.

Dans son ouvrage, "Lift", p 19-21, Hoerner dresse le bilan suivant de la position du Centre de Pression des corps 3D :

« La position du Centre de Pression Aérodynamique 
 est, en moyenne, en avant du nez de :

( une longueur de corps pour des corps parfaitement profilés,

(½ longueur en air turbulent ou avec une surface rugueuse,

( 0,3 longueur pour des corps formé d’arc parabolique avec culot,

( 0,1 longueur pour un corps ogivo-cylindrique avec rétreint de culot,

mais en arrière du nez de :

( 0,2 longueur pour des corps ogivo-cylindriques. » 

Mais revenons sur les trois corps qui ne diffèrent que par leur avant ou leur arrière-corps que nous avons déjà montrés dans un schéma.

Prenons d’abord les deux premiers :
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Prenons acte de ce que les seules les formes avant des deux corps soit différentes, ainsi que nous en assure Queijo et Wolhart les chercheurs à l’origine de l’étude, et conséquemment que la forme arrière des deux corps reste inchangée.

Si tel est le cas, et si l’on admet pour simplifier que l’écoulement sur l’arrière-corps n’est pas modifié par le changement de forme de l’avant-corps 
, le CNα et le CPA de cette forme arrière reste également inchangés dans le changement de la partie avant.
Dans ces conditions, il nous est possible de déterminer avec une bonne approximation le CNα d’ arrière-corps, du moins si l’on connaît le CPA propre des avant-corps et leur CNα : ces deux données sont en effet connues des fuséistes qui considéreront ces avant-corps comme deux ogives.
Tentons alors, les deux compositions graphiques des CNα d’avant et d’ arrière-corps sur les schémas.

Mais au préalable, il peut être utile de rappeler la méthode médiévale de composition graphique de deux forces :
Soit deux forces F1 et F2. Quelle est le point d’application de la résultante de ces deux forces ?

[image: image59]
Ce point d’application de la résultante des forces est le point où il est possible de résister à l’ensemble des forces en jeu (deux, ici) sans recourir à aucun moment.

Cette définition est bien-sûr celle du CPA si les forces sont des Portances.
La méthode graphique pour déterminer ce point d’application est la suivante : il faut intervertir le dessin des deux forces et en inverser une seule (au choix) :
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Le point d’application de la résultante des deux forces F1 et F2 est à l’intersection de la droite oblique fuchsia (passant par l’extrémité des vecteur fuchsia) avec l’axe qui relie les deux forces. Nous y avons tracé la résultante en question (vecteur rouge).
Cette méthode graphique est donc très simple, en plus d’être intuitive et visuelle ; elle prémunit en outre contre les erreurs grossières qui peuvent naître de calculs analytique.
Donnons un exemple de son efficacité et de sa puissance de conviction en composant deux autres forces : une Portance et une Déportance :
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Intervertissons les deux forces et inversons l’une d’entre elle (la petite, ici) ; cela crée les deux vecteurs fuchsia :
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La droite oblique fuchsia, qui passe par les deux pointes des vecteurs fuchsia rencontre à présent l’axe à l’extérieur du segment reliant Portance et Déportance !
C’est donc là que s’applique la résultante rouge des deux forces.

Remarquons même que si la Déportance était de même module que la Portance, le point d’application de ladite résultante se trouverait rejeté à l’infini !
De fait, plus la Déportance est proche de la Portance, en module, et plus le CPA général est projeté en avant du corps (mais aussi plus la résultante des deux forces est faible).

L’utilisation de cette méthode graphique montre bien que le CPA des corps parfaitement fuselés se projette en avant de leur nez :
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On se souvient que la Théorie des Corps Élancés prédit un gradient de Portance d’avant-corps de 2 (par radian et en référence à la section frontale du corps). Et dans la pratique, ce gradient de Portance est effectivement mesuré à cette valeur pour la plupart des corps normalement profilés.

Cependant, si la même Théorie prédit la même valeur de 2 au gradient de la Déportance à l’arrière-corps parfaitement fuselé (lorsqu’il se termine par une pointe comme ci-dessus) cette valeur n’est jamais atteinte, du fait de l’influence de la viscosité (épaisseur de la couche limite) (nous y reviendrons ici)…

C’est ce qui explique que le CPA de ce corps fuselé ne se situe quand-même pas trop loin en avant de sa pointe avant. L’exemple déjà évoqué du corps d’élancement 16,7 présenté par Hoerner dans son ouvrage (et la composition graphique que nous avons effectuée sur ce schéma) le montre assez bien, ainsi que l’exemple du dirigeable R–33 sur lequel nous reviendrons.
Revenons-en à présent aux autres corps fuselés exploités par Hoerner, ceux de Queijo et Wolhart.
Tentons de réaliser la composition graphique des efforts (Portance et Déportance) existant sur leur avant et arrière-corps ; le premier pas est d’intervertir ces deux efforts en inversant l’un d’eux :
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Pour le corps du haut, par exemple, nous connaissons la valeur du CNα de l’avant (typiquement 2 par radian comme la plupart des ogives), mais pas la position où, dans notre composition, on doit le placer (cette position est celle du CPA de l’arrière-corps, que nous ne connaissons pas). Nous avons traduit cette ignorance en dessinant un certain nombre de vecteurs verticaux bleu dense de même module 2.
Toujours pour ce corps du haut, nous connaissons avec suffisamment de précision, en tant que fuséiste, le CPA propre de l’avant-corps : en effet, l’exploitation directe du texte que commente Hoerner nous a appris que cette ogive est elliptique et mesure le quart de la longueur du corps. Comme le CPA d’une ogive elliptique est situé au tiers de sa longueur, c’est donc au douzième de la longueur du corps que nous allons placer ce CPA propre (vecteur bleu clair à fer en boule).

Le tracé fuchsia résulte de ce qui vient être dit : ses obliques prennent naissances à l’extrémité des vecteurs possibles bleu dense et rejoignent bien-sûr le CPA général du corps (CPA qui est connu).
La même indécision sur la position du vecteur bleu dense apparaît dans le tracé fuchsia effectué sur le deuxième corps.

Mais nous connaissons la position du vecteur bleu clair à fer en boule : le texte de Queijo et Wolhart nous permet d’assimiler l’ogive de ce deuxième corps à une ogive « gothique tangente » 
, ce qui place son CPA propre au 7/15ème de sa longueur…
On pourrait croire que l’on n’a guère progressé, mais si l’on regroupe ces deux constructions dans un seul schéma (ou sur un seul axe), on obtient ceci :
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Ici notre indécision est symbolisée par la possibilité de faire glisser le vecteur bleu dense de droite à gauche (flèche rouge à deux fers opposés) : rappelons que le module de ce vecteur représente le CNα de l’avant-corps, dont nous savons qu’il peut être pris à 2 pour les deux formes de cet avant-corps.
Mais un autre condition doit être respectée : Si les CPA des deux « ogives » sont bien placés au 1/6 et au 7/15 de la longueur d’avant-corps (sur les traits mixtes fins verts, les modules de ces vecteurs (en vert) doivent aussi être égaux car ils représentent le CNα du seul arrière-corps.
Cette condition n’est réalisée que pour la construction fuchsia telle que nous l’avons effectuée : les deux vecteurs verts (qui prennent place à l’intersection des deux traits fuchsia avec les deux traits mixtes fins vert) ont bien le même module.

Le CPA de l’arrière-corps se trouve donc vers sa moitié.
Cette position est à peu près celle du corps fuselé déjà présenté ainsi que celle du dirigeable R–33.
La faiblesse du module du CNα de l’ arrière-corps (module des vecteur verts) est sujette à caution, bien qu’elle soit du même ordre (en comparaison avec celui de l’avant-corps) que celui du corps fuselé d'élancement 16,7 déjà présenté. Le dirigeable R–33, quant à lui, montre une distribution des forces normale qui conduit à un CNα d’ arrière-corps proche de la moitié du CNα d’avant-corps.
Le résultat de notre composition graphique doit donc être considéré avec précautions, malgré ses vertus pédagogiques : bien-sûr cette composition est parfaitement rigoureuse du point de vue mathématique, mais elle est tributaire :

( de notre estimation du CPA propre des « ogives »,

( de l’hypothèse que l’écoulement d’ arrière-corps n’est pas modifié par les formes d’avant-corps,
( ainsi que de l’imprécision des relevés en soufflerie de Queijo et Wolhart.
Sur ce dernier point Hoerner lui-même se fait prudent comme nous lorsqu’il dit, ainsi que nous l’avons mentionné plus haut :

« Bien que les résultats [de Queijo et Wolhart] puissent être quantitativement déficient, ils démontrent néanmoins comment la stabilité se détériore quand on profile un corps […] »

Nul doute que le grand homme a lui aussi effectué les vérifications que nous venons de faire ; s’il les a effectué d’une façon analytique, il aura dégagé, comme il est facile de le faire en posant les équations d’équilibre des deux corps que le CNα de leur  arrière-corps commun vaut :

CNαAR = 2 ( 1- δ/Δ)

…δ et Δ étant les écarts entre, respectivement, les deux CPA propre des avant-corps et les deux CPA généraux… 

On peut mesurer le quotient δ/Δ à ~3/4, ce qui donne un CNαAR à 0,5 par radian.
Une fois ce CNαAR déterminé analytiquement de la sorte, on peut l’introduire dans l’équation d’équilibre des moments du deuxième corps (par exemple) pour dégager la position de la Déportance de l’arrière-corps : cette position est à 75,6 % de la longueur du corps, soit bien la milieu de l’arrière-corps comme établi par nous graphiquement.
La même investigation graphique peut être tentée sur le deuxième et troisième corps de Queijo et Wolhart commentés par Hoerner ; nous les avons représentés sur la même axe ci-dessous :
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Cependant et bien que nous connaissions à présent la Déportance de l’arrière-corps parfaitement fuselé (vecteur vert de module 0,5, ce qui donne la construction pointillée aboutissant au CPA le plus en avant 
), il subsiste deux inconnues : le module de la Déportance de l’arrière-corps à culot et son point d’application.
La deuxième construction fuchsia est une proposition qui révèle bien à quel point la Déportance de l’ arrière-corps à culot sera faible : son module est donné par la cote bleu clair.
Cette valeur est trop faible et le restera pour toutes les positions raisonnable du vecteur bleu (situé au CPA de l’arrière-corps à culot). 

Il semble donc que les imprécisions (fort compréhensibles) des relevés de Queijo et Wolhart nous interdisent plus amples exploitations.

Faisons d’ailleurs remarquer que dans notre première exploitation graphique de ces relevés, nous avons considéré que la forme des avant-corps n’influe pas sur la portance de l’ arrière-corps, ce qui n’est qu’une approximation…

Nous venons d’écrire que les relevés de Queijo et Wolhart souffraient d’imprécision fort compréhensibles. Hoerner lui-même émet des doutes sur la justesse de la position des CPA des ces trois corps : il a en effet toujours été difficile de réaliser la contention de tels modèles en soufflerie ! Ici Queijo et Wolhart ont recouru à un mât pour assurer cette contention et il ne fait pas de doute que ce mât devait modifier l’écoulement ainsi que l’évolution de la couche limite sur l’arrière des corps :
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L’image ci-dessus a été retravaillée par nous d’après la photographie des tests montrant le corps à double pointe doté d’ailes et d’un empennage vertical (en médaillon). Lors des tests qui nous concernent, les corps seuls (sans ailes ni empennages) était placés à l’horizontale et l’incidence était prise en lacet (par rotation du mât).

Dans son commentaire des travaux de Queijo et Wolhart, Hoerner donne le moment d’instabilité de leur trois corps (par rapport au milieu de leur longueur) ainsi que leur Portance générale. Ces moments sont :

–0,0124,  –0,0094,  –0,0090
…et ces Portances :

0,020,  0,024,  0,025.

…ceci en prenant les corps dans l’ordre d’Hoerner, c.-à-d. de haut en bas ci-dessous :
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Hoerner a exprimés ces coefficients par degré et en référence à d²L pour les moments et d² pour les Portances.

Exprimons-les par radian et en référence à la section du fuselage et sa longueur, donc (πd²/4) L et (πd²/4). On trouve alors, pour les moments :

0,90,  0,686,  0,657 (les corps étant toujours dans l’ordre d’Hoerner)
…et pour les Portances :

1,46,  1,75,  1,824 (dans le même ordre).
C’est chiffres nous paraissent d’ailleurs très forts…

C’est en divisant chaque moment par la Portance qui le crée qu’Hoerner a déterminé le bras de levier du CPA général de chaque corps (par rapport au milieu du corps).
Ce bras de levier est donc :

0,90 / 1,46 = 0,62L pour le corps du haut, et de la même façon 0,39L et 0,36L pour les deux autres corps. 

On retrouve donc bien la position en avant du nez du premier CPA (pour le corps à « ogive » elliptique et une position interne (en arrière du nez) pour le corps à pointe avant et arrière, comme dessiné sur notre schéma.

Quand au CPA du corps à culot, il se trouve un peu plus en arrière que celui du deuxième corps, comme dessiné sur le même schéma.
Confions au lecteur une curiosité : Refaisant les calculs de volumes de Queijo et Wolhart d’après le tableau de cotes qu’ils fournissent, nous avons eu la surprise de trouver pour leur fuselage F5 un volume plus fort (0,410 cu ft) que celui qu’ils fournissent (0,385 cu ft). Nous ne savons pas si ce dernier chiffre est issu d’une coquille passagère du rédacteur ou s’il a réellement été utilisé dans tous les calculs du texte original. La prise en compte de notre volume de 0,410 cu ft à la place de la supposée coquille 0,385 avancerait le CPA de ce corps en proportion.
Mais revenons brièvement sur le corps à culot de Queijo et Wolhart commenté par Hoerner. Ces auteurs lui mesurent un CPA à l’intérieur du corps, quasiment à mi-ogive (nous avons fait la remarque que cette position était très arrière). Il est intéressant de mentionner également l’étude de Jones et Demele sur un fuselage à culot équivalent :
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Remarquons que ce corps est plus tronqué que le corps de Queijo et Wolhart (sa section de culot est calculée par nous à 0,54 fois la section maximum du corps, alors que la section de culot du corps de Queijo et Wolhart vaut le quart de sa section maximum).

Cette plus forte troncature devrait produire une moindre projection en avant du CPA du corps, du moins selon les enseignements de la Théorie des Corps Élancés qui restent vrais, dans leurs grandes lignes.

Les mesures en soufflerie sur le corps de Jones et Demele ont été exploitées par Hopkins :
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Il n’est alors pas difficile de déterminer le CPA de ce corps d’après les graphes d’Hopkins :

Le quotient du Cm par le CL donne 4,6, ce bras de levier étant exprimé par rapport à la puissance ⅓ du volume (qui a bien la dimension d’une longueur).

Le volume est 0,687 cu ft , cette puissance ⅓ est donc 0,882373 ft, alors que la longueur réelle du corps est 5,04 ft.

Il en ressort un bras de levier à 4,6*0,882373 / 5,04 = 0,8053 L (à partir du centre de mesure des moment pris à 0,703L).

Le CPA est donc à 0,102L en avant du nez du corps

Cette position est donc nettement plus en avant que celle relevé sur un corps équivalent par Queijo et Wolhart alors même que la section de culot du corps de ces derniers vaut le quart de la section maximum du corps quand le culot de Jones et Demele mesure 0,54 fois la section maximum…
Un autre élément à ajouter en faveur des mesures de Jones et Demele est que le CN que prédit à leur corps la Théorie des Corps Élancés est 1,08 (en référence à la section maximum du corps), alors que le CL de 0,1 relevé sur le graphe ci-dessus, si on l’exprime en référence à la même section maximum du corps (et non en référence à la puissance 2/3 de son volume) vaut 1,09. 

Nous nous sommes intéressés longtemps à la position du CPA des corps profilés. Mais il est important de garder à l’esprit que ce n’est pas la seule position de ce CPA qui fait l’instabilité d’un corps : Cette instabilité est due à l’existence d’un moment et ce moment reste le produit des efforts en présence par leur bras de levier autour du centre de Moment.

Si l’on prend ce Centre de Moment au premier tiers du corps d’Eiffel, par exemple (point où l’on pourrait considérer que ce situe son CdM) :
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…le moment d’instabilité est alors, comme on le voit, peu différent de la somme P  EQ \f(L;6) + D  EQ \f(L;4) (si P et D sont Portance de l’avant et Déportance de l’arrière) (ces deux forces bleues créant ici un moment à cabrer).
(nous revenons à l’instant sur la position à laquelle nous avons placé Portance et Déportance)
Comme, et ainsi que nous l’avons dit, la Portance vaut 2 par radian (en référence à la section frontale du corps) et que ce module de 2 est la limite supérieure du module de la Déportance, du fait de la viscosité du fluide qui épaissit sa couche limite), on en arrive à une limite supérieure du moment de :

2  EQ \f(L;6) + 2  EQ \f(L;4) =   EQ \f(5;6) L = 0,83 L (par radian et en référence à la section frontale du corps)

…ce moment étant pris à partir du tiers avant du corps.
À notre sens, les corps d’Eiffel ne sauraient exercer un gradient de Moment d’Instabilité supérieur à 0,83 fois leur longueur (par radians, en référence à leur section frontale), ce moment étant mesuré autour d’un point situé au tiers de leur longueur.
Pour avancer cette limite supérieure du Moment d’instabilité, nous nous sommes basés sur les deux positions de CPA avant et arrière que l’on voit sur le schéma. Le choix de ces position peut souffrir d’imprécision mais il nous semble raisonnable. Rappelons sur ce point que nous ne plaçons pas comme les fuséistes le CPA de l’avant-corps (censé être un hémi-ellipsoïde) en sont tiers avant : cette lecture trop déférente de la Théorie des Corps Élancés nous a toujours paru critiquable, l’exemple d’un ellipsoïde de peu d’élancement comme la sphère démontrant que le CPA de ce corps ne peut être ailleurs qu’en son Centre Géométrique : il se produit donc une projection géométrique des pressions sur les tronc de cônes élémentaires qui constitue le corps jusqu’au point de concours de leur normale sur l’axe (nous nous expliquons de cette projection dans un de nos textes qui traite des ogives. 

Hoerner, dans son ouvrage Lift, évoque le Rapport Technique NACA 1096 où Lichtenstein donne les moments d’instabilité en tangage de trois fuselages de révolution à double-pointes que l’on voit ci-dessous :
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On peut reconnaître en ces corps certains des corps déjà utilisé par Queijo et Wolhart.

Ces moments ont été déterminés à l’aide d’organes de contention censé porter moins atteinte à l’écoulement sur les corps que ceux utilisés par Queijo et Wolhart. Lichtenstein s’en ouvre ainsi :
"Les valeurs dégagées par les présents tests montrent la même tendance que celles de [Queijo et Wolhart] mais sont quelque peu plus fortes. Cette différence résulte probablement des différentes méthodes utilisées pour maintenir les modèles dans la veine."
Le moment d’instabilité de Lichtenstein (courbe à marques rouges) est exprimé par cet auteur en référence au volume du fuselage, par degré et par rapport au milieu du fuselage.
D’après les dimensions des fuselages, nous pouvons calculer pour leur coefficient prismatique (ou de remplissage) Kp (admis comme le quotient du volume par le produit de la section du corps par sa longueur, nous y revenons plus loin).
Le Moment d’Instabilité du texte qui vaut :

Mi = q*0,0246 VFuse   pour le fuselage F3
…peut alors s’écrire :
Mi = q*0,0246 Kp SFuse L
Il en résulte que le Coefficient de Moment CM en référence à la section du fuselage et par radian est :
CM = 0,0246 Kp L (180/π) 
Le coefficient de remplissage des trois corps étant de 0,5439, 0,5353 et 0,5358, on trouve comme moment d’instabilité de ces corps à double-pointes (en référence à leur section frontale) : 0,7083 L,  0,7580 L et 0,7805 L.
Si l’on se retourne vers la règle que nous avons encadrée plus haut, on voit que ces moments, quoique non exactement pris par rapport au même point 
, sont bien du même ordre de grandeur et ceci bien que les deux types de corps n’arborent pas la même silhouette.
Ce qui est également intéressant, c’est que Lichtenstein relève (pour ces corps qui méritent véritablement le qualificatif d’élancés) des moments d’instabilité s’élevant aux 4/5 des valeurs prédites par la Théorie des Corps Élancés. 

Queijo et Wolhart relevaient, quant à eux ; des moments d’instabilité valant les 2/3 des valeurs prédites par la Théorie des Corps Élancés…

La courbe issue des prédictions de ladite Théorie apparait sur le graphe ci-dessous sous le nom de "Munk Theory" (les anglo-saxons donnant à la Théorie des Corps Élancés le nom de son inventeur).
Voici une présentation simultanée des deux jeux de relevés (en rouge les relevé de Lichtenstein et en vert, orange et bleu ceux de Queijo et Wolhart) :
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Il y a donc une petite différence gênante entre les relevés concernant les 3 même corps (marques rouges et vertes pour les trois corps à double pointes).

Ce dont tout le monde convient, en tous cas, c’est que la Théorie des Corps Élancés conduit à une assez bonne évaluation des moments agissant sur les corps élancés, même si elle se fourvoie dans l’évaluation de la Portance totale produite par ces corps (Portance qu’elle donne pour nulle pour un corps élancé à double-pointes)…

Pour notre plus grand intérêt, Hoerner dresse à la page 19-22 de son ouvrage Lift, le panorama suivant des positions du CPA de plusieurs catégories de corps profilés :

[image: image74]
En abscisses sont les rapports D/L, l’inverse de l’Élancement.

La courbe supérieure (Fuselés à arrière pointu 
) représente à notre sens les corps que nous nommons Corps d’Eiffel.

Les deux courbes bleues représentent des relevés effectués en tunnel ouvert par la "DVL" allemande 
 (sans doute dans une soufflerie type Eiffel). Hoerner ne précise pas le genre de corps testés, mais on peut imaginer que la photo déjà montrée a été prise pendant ce genre d’essais.
La courbe rouge « avec culot» doit être comprise comme celle de modèles résultant de la troncature de l’arrière de corps totalement fuselés (ou profilés) 
.

Nous avons ajouté en vert fluo la zone où se placent les fusées ogivo-cylindriques (à culot, donc). Cette courbe est évidemment proche de la courbe « Avec culot » d’Hoerner et la justifie donc.
Le fait que les corps testés par la DVL allemande ne dessinent pas une courbe proche de la courbe rouge supérieure peut paraître troublant.
Mais il faut ici répéter que les organes de contention des modèle dans les souffleries dérèglent très facilement l’écoulement sur la partie arrière des corps et modifie significativement la Déportance produite par cette partie arrière.

Si l’on reprend le schéma déjà proposé par nous :
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…on déduit facilement que l’abscisse de la projection en avant du corps est :
XCPA =  EQ \f(Δ D;(P - D))   
Il en résulte que la variation de ce XCPA par rapport à la Déportance D (la Portance de l’avant étant admise couramment pour être constante et égale à 2), est :

δXCPA =  EQ \f(Δ P;(P - D)2) δD  
…ou en donnant à P sa valeur classique de 2 et en remarquant que Δ est assez peu différent de L/2 :
δXCPA =  EQ \f(L;(2 - D)2) δD
Comme la déportance D est assez proche de la valeur de 2 prévue par la Théorie des Corps Élancés, on ne peut que constater une grande sensibilité de la variation de l’abscisse du CPA selon les variations de la Déportance D (ces variations pouvant être dues à la détérioration de l’écoulement due à la présence d’organes de contention).
Effectivement, pour une valeur raisonnable de D de 1,6, on a pour une très faible variation de δD  de 0,1, une variation de XCPA de 0,625 L !
De même pour une valeur de D toujours possible de 1,7, on a pour la même variation de déportance δD de 0,1, une variation du XCPA de 1,11 L.
Si l’on se porte à nouveau sur le panorama des CPA cautionné par Hoerner, c’est bien une telle ordonnée de ~ L qui manque aux courbes du DVL pour prendre place au côté de la courbe rouge supérieure.
À notre sens, cette forte sensibilité de la position du CPA à la présence d’organes de contention des modèles dans les souffleries retire un peu de la valeur du panorama des CPA d’Hoerner. Nous pensons, quant à nous qu’il serait plus utile de détenir une représentation fiable du moment d’instabilité généré par les mêmes corps, car c’est ce moment qui agit sur ces corps et qui doit être contré par la pose d’un empennage stabilisateur.
La grande qualité de ce moment d’instabilité est d’ailleurs de posséder une valeur finie même si le XCPA prend une valeur très forte : en effet, si le moment d’instabilité est bien le produit d’un XCPA très fort par la Portance résultante, cette dernière est la différence entre la Portance de l’avant-corps et la Déportance de l’arrière-corps et cette différence est très faible quand le XCPA est très fort. Ainsi s’explique que le moment d’instabilité garde une valeur finie.
Si l’on admet cependant les enseignement du panorama d’Hoerner, il est patent que ce sont les Corps d’Eiffel qui projettent leur CPA le plus en avant (courbe rouge haute) 
. Pour le Corps d’Eiffel idéal (d’Élancement 3, donc de rapport D/L = 0,33) Hoerner pronostique donc un CPA à 1,75 L en avant de leur nez.
L’instabilité qui résulte de cette projection en avant du CPA des corps profilés a d’ailleurs été ressenti physiquement par Luc Armant, concepteur et essayeur chez Ozone, lors des essais de son cocon de profilage de pilote de parapente :
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Après les vols dans la configuration de l’image ci-dessus, Luc Armant nous a confié avoir constaté que :

« La raideur du plan de suspentage est suffisante pour tenir le cocon en lacet proche de zéro jusqu’à une vitesse d’environ 45 km/h. Au-delà, le cocon prend de plus en plus d’angle de lacet, ce qui induit une trainée considérable qui détruit tout son avantage. » 

Ce constat nous donne d’ailleurs une méthode de calcul du moment d’instabilité créé par le cocon : en effet, il est assez facile de calculer ladite raideur de suspentage en constatant les efforts en jeu dans le schéma suivant :
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Un calcul rapide conduit alors à un moment d’instabilité par rapport aux 37 % de la longueur du fuselage (emplacement du CdM) de 4,8 m, ou 2,7 L (L étant la longueur du corps estimée par nous à 1,8 m). 

Cette valeur de 2,7 L du moment est très forte en regard de la limite supérieure que nous avons encadrée plus haut, de 0,83 L. On peut donc suspecter que l’élasticité du reste du suspentage du parapente induisait en vol une mise en travers prématurée 
…
Certes, si l’on accepte l’idée d’un CPA projeté en avant à 1,75 fois la longueur de ce corps d’Eiffel (comme la panorama d’Hoerner nous y incite avec sa courbe rouge haute), cette valeur de 2,7 L du moment conduit à un CNα total du corps de 1,27 et donc un CNα arrière de simplement 0,73 (puisque le CNα de l’avant peut être pris pour 2) : ce faible CNα arrière est du domaine des possibles (du fait que la présence de la tête du pilote et de ses bras doit polluer largement l’écoulement arrière), mais ce serait une erreur, s’il y a faiblesse du CNα arrière, d’adopter de fortes valeur du XCPA (comme celle de 1,75 L).
En effet, il n’est que de jeter un œil à notre schéma déjà présenté :


[image: image78]
…pour nous persuader que la forte projection en avant du CPA, vu les positions presque fixées des points d’application des efforts aérodynamiques, ne peut se concevoir que pour des valeurs proches de Portance et Déportance.

Ainsi on remarque ci-dessus que la construction vert fluo qui projette le CPA en avant à 1,75 fois la longueur du corps suppose un module de Déportance très proche du module de Portance…
Quoiqu’il en soit de ces considérations théoriques, Luc a donc été amené, dans la pratique, à doter son cocon d’un empennage vertical qui s’est avéré parfaitement efficace :
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Dans cette nouvelle configuration, Luc estime le Cx frontal du cocon à 0,07 environ 
 (en référence à sa propre surface frontale), en précisant que le dépassement des bras diminue grandement le gain en Traînée (on gagne donc beaucoup à les rentrer dans le cocon).

À propos de cette réalisation, voir le magazine Aérial Nov. 2006 vérifier, ainsi que :

http://www.pene-r.com/parazine-automne/articletz-aerodynamique.html 
...tout comme :

 http://www.pene-r.com/parazine-automne/articletz-aerodynamique-2.html .

Apprécions de même les ressemblances avec la nacelle d’observation utilisée sous les Zeppelins :
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Publication Inter Action http://inter.action.free.fr/publications/zep.pdf 
Présentons un autre modèle de panier d’espion tombé d’un Zeppelin lors d’un raid près de Colchester, le 2 Septembre 1916 :
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Zeppelin observation car, Imperial War Museum à Londres, d’après Wikipédia
Dans les cas les plus courants, le rôle d’un empennage non piloté 
 n’est pas de rendre le mobile neutre (ce qu’il serait si le moment de l’empennage égalait le moment déstabilisateur). Son rôle est de permettre au mobile d’effectuer son effet girouette assez rapidement.

Cependant, et ainsi que nous l’avons évoqué plus haut, le cocon de Luc profite de la stabilité apportée par ses deux élévateurs. Que l’empennage rende le cocon neutre en lacet pourrait donc suffire dans ce cas particulier. On peut d’ailleurs noter que la stabilité du cocon en tangage, qui n’est renforcée par aucun empennage est assurée par la simple stabilité pendulaire due à la masse du pilote suspendu aux mêmes élévateurs... 

Admettons que, par contre, l’empennage de la nacelle d’observateur du Zeppelin se devait d’apporter suffisamment de stabilité en lacet à lui tout seul. 

Il est profitable de comparer le cocon de Luc Armant et la nacelle d’observateur du Zeppelin à un ballon à hélium actuellement en service dans une chaîne d’aliments prompts :
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Attention au deux segments dans Word !
Cette image est intéressante à plus d’un titre :
( La position du point de concours de la prolongation de la ligne de retenue (en fuchsia) avec l’axe du corps(en rouge) indique bien que le centre des efforts verticaux est déplacé en avant par le poids de l’empennage (c.-à-d. qu’une assez grande partie de l’hélium présent à l’arrière du corps sert à contrer le poids de l’empennage) 
.

( C’est par rapport à l’axe que constitue la prolongation de la ligne que vont se produire les mouvements angulaires de lacet du corps 
.
( le jeu de câbles pyramidaux auxquels aboutit la ligne autorise un certain calage en incidence du ballon, de sorte que, dans le vent, celui-ci développe une certaine Portance due à son enveloppe et à son empennage (comme dans le cas des cerf-volant), ce que l’on peut effectivement remarquer en l’observant. 

( la surface de l’empennage est relativement faible (par rapport à la section du ballon) : l’observation du vol montre effectivement une tendance au louvoiement (faible moment de retour au neutre).
( On note une franche troncature de l’arrière du corps (12 %, nous y reviendrons plus bas).
( L’élancement de ce ballon est faible (2,65, en ne tenant pas compte de sa troncature, c.-à-d. en prolongeant son cône de fuite vers l’arrière).
Pour en finir avec ces quelques exemples de stabilisation de corps fuselés, présentons encore cette photo de moto de record où l’empennage est bien visible :
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Image tirée du site Inter-Action
Nous venons de rencontrer quelques difficultés à déterminer le moment d’instabilité généré par de tels corps d’Eiffel. Il serait évidemment très intéressant d’effectuer des essais en soufflerie sur cette question.

Dans le cas précis du cocon de Luc Armant, de simple essais sous portique dans une brise de mer donneraient d’excellents renseignements (par la méthode bifilaire que nous avons mise en application plus haut 
).
En l’absence des tels essais, la simple observation des deux cas d’utilisation de ce « corps de section donnée de Traînée minimum » que nous avons évoqués (le cas de Luc Armant et le cas de l’observateur du Zeppelin 
) donne cependant une certaine idée de l’instabilité de ce corps : en effet la dimension de l’empennage qu’il a fallu pour le stabiliser n’est pas très grande : La surface projetée des deux empennages est de l’ordre de la moitié de la section frontale du corps.

Un excellent critère de détermination du moment déstabilisant intrinsèque des corps d’Eiffel serait donc de considérer le moment stabilisant apporté par l’empennage dont on les dote pour les rendre suffisamment stable.

Au vue des deux cas montré plus haut (le corps de Luc Armant et le corps Zeppelin), il n’est pas difficile de calculer le CNα de l’empennage utilisé. La formule de Diederich, ainsi que l’utilisation du Coefficient d’Interaction Ailerons/Fuselage 
 produit un CNα d’empennage de 1,12 (en référence à la section frontale du corps).
Le bras de levier de ces ailerons par rapport au Centre des Masses 
 étant de 0,58 L (L étant la longueur du corps), le coefficient de moment stabilisateur dû à l’empennage est de 1,12*0,58 L = 0,65 L .
Ce moment vient évidemment s’opposer au moment déstabilisateur du corps d’Eiffel (diminué du moment de stabilité procuré par le suspentage), l’axe de pivotement passant toujours par le Centre des Masses du corps.

On peut donc mettre en mémoire que le moment déstabilisant du cocon de Luc Armant seul est inférieur à 0,65 L.
Ce coefficient de Moment est exprimé par radian, en référence à la section du corps, L étant la longueur du corps.

Taille des empennages stabilisant les corps fuselés d’après Hoerner :
À la page 19-26 de son ouvrage Lift, Hoerner fait état d’une loi empirique tirée de l’organisation de quelques mesures en soufflerie du recul du CPA de corps 3D sous l’action de leur empennage, cette organisation se faisant en prenant comme ordonnée dans chacun des cas un certain "paramètre de taille d’empennage".
Cette loi empirique prédit alors un recul du CPA exprimé en fraction de la longueur du corps valant :

Δx /L = 2,5  2 c;D2 L) EQ \r(3; )
   
…libellé où la quantité sous le radical est le "paramètre de taille d’empennage", avec b l’envergure totale de l’empennage (mesurée de saumon à saumon), c sa corde (que nous prendrons comme la corde moyenne), D le diamètre du corps et L sa longueur.

Que dans ce paramètre de taille l’envergure apparaisse dotée d’un exposant double de celui de la corde moyenne ne doit pas nous étonner (l’envergure augmente conjointement l’allongement géométrique, donc le Coefficient de Portance, et la surface alaire).

Hoerner s’en explique en écrivant : "Il peut être spéculé que la force de stabilisation naissant des ailerons d’empennage croît en proportion de leur corde et comme le carré de leur envergure."

Le paramètre de taille d’Hoerner évalue donc la portance d’un aileron comme proportionnelle à b2c. Ce qui revient à dire que le CNα propre de ces ailerons est proportionnel à b, puisque la portance des ailerons est également proportionnelle à leur surface bc (à silhouette donnée).
La qualité de cette approximation d’Hoerner peut se mesurer à la lecture du graphe suivant qui donne (en rouge) le CNα d’une aile rectangulaire d’après la formule de Diederich :
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À l’intérieur de la plage d’allongement allant de 1 à 2 (ce qui correspond aux allongements usuels des empennages de dirigeables 
), on peut, pour une corde donnée (par exemple 1,5 m), admettre effectivement que depuis l’envergure 1,5 m (allongement 1) jusqu’à l’envergure 3 m (allongement 2) le gradient de Portance (ou CNα) dessiné ci-dessus évolue proportionnellement à l’allongement (et donc à l’envergure qui lui est proportionnelle à corde fixée) : Cette évolution proportionnelle dessinerait le segment de droite vert (qui vise l’origine des axes).
La seule difficulté qui subsiste, dans notre exégèse de cette approximation d’Hoerner, est une difficulté d’ordre dimensionnelle : on ne peut pas écrire de façon isolée que la Portance d’un empennage est donnée par kb2c (avec k un coefficient sans dimension)…
L’organisation que propose Hoerner des positions du CPA selon le paramètre de taille d’empennage défini plus haut dessine la constellation de marques carrées suivante. En noir est la courbe empirique dessinée par Hoerner dans son ouvrage :
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Les abscisses sont, bien sûr, les valeurs du paramètre de taille d’empennage :
PTaille =  EQ \f(b2 c;D2 L)
L’horizontale fuchsia représente la position du CdM  à  XCPA/L =1/3.
Nous avons redessiné en bleu la fonction empirique proposée par Hoerner, c.-à-d. :

XCPA/L = –1 + 2,5  EQ \r(3;PTaille)
Mais, curieusement, cette courbe bleue se place un peu au-dessus de celle que le grand homme a lui-même dessinée (et donc un peu au-dessus des points de soufflerie, ainsi qu’on le voit), comme si Hoerner avait fait usage d’un autre coefficient que 2,5…

C’est sans importance, encore qu’ainsi la loi empirique d’Hoerner n’aille pas dans le sens sécuritaire puisqu’elle attribue à une taille donnée d’empennage plus de recul du CPA que ne le constatent les essais en soufflerie.
Si nous utilisons cette même loi empirique pour un corps d’Eiffel d’élancement 3 et pour un empennage dont la corde moyenne c serait la moitié de l’envergure b (prise de saumon à saumon), cotes qui promettent par exemple la silhouette suivante :


[image: image86]
…nous pouvons remplacer, dans le paramètre de taille d’empennage d’Hoerner,  c par 0,5 b et L par 3D. On a donc :
Δx /L  = 2,5  3 ;3 D3) EQ \r(3; )
 = = 2,5  ) EQ \r(3; )
    EQ \f(b;D)
Si l’on désire reculer le CPA général (corps nu + ailerons) par exemple jusqu’au Centre des Masses du corps (supposé résider à son premier tiers), donc si l’on désire reculer le CPA de 1,333 L, il faut alors écrire :
Δx /L = 1,333 =2,5  ) EQ \r(3; )
    EQ \f(b;D)   
…d’où l’on tire b = 0,97 D.
Cette envergure produit la silhouette dessinée dans le schéma ci-dessus.
Avec cette taille d’empennage, le corps sera neutre (CPA et CdM confondus). C’est donc un recul plus grand du CPA qu’il faudra choisir (au lieu de 1,333), ce qui donnera une surface d’ailerons plus grande, une étude dynamique donnant la marge statique à honorer.
Nous nous sommes piqués de trouver nous-même la courbe de recul du CPA occasionné par telle ou telle taille d’empennage, en utilisant la même silhouette d’empennage qu’à l’instant, à savoir des ailerons tels que c = ½ b.
En écrivant l’équilibre des moments des portances P et p autour du CPA du corps nu (CPAnu), pris, comme l’a fait Hoerner à une longueur de corps devant son nez :
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…on obtient :
ΔXCPA  =  EQ \f([L+ L + ¾ c]p;(P + p)) 
… ceci en plaçant la Portance de l’empennage au quart de la corde moyenne.
En divisant les deux membres de l’égalité par L et en utilisant le fait que la corde moyenne c vaut ½ b, on obtient ce que nous appellerons le recul relatif du CPA :
 EQ \f(ΔXCPA;L)  =  b;8L) EQ \f([2 +  ]p;(P + p))

Si l’on restreint le calcul aux corps fuselés d’élancement 3, on peut écrire :
 EQ \f(ΔXCPA;L)  =  b;8D) EQ \f([2 +  ]p;(P + p))
 

Nous progressons. Il ne nous reste plus qu’à quantifier les portances P et p.
La portance P du corps fuselé nu nous est inconnue (elle n’est pas non plus précisée par Hoerner dans le texte expliquant son graphe), aussi lui garderons-nous son écriture littérale.

Quant à la portance p, celle de l’empennage, nous pouvons le calculer à l’aide de la formule de Diederich ainsi que du coefficient classique d’interaction fuselage/ailes.

Si nous considérons les ailerons d’empennage comme sans flèche, d’après la formule de Diederich, leur CNα vaut 2,6 (par radian, en référence à leur propre surface) (en comptant que leur allongement aérodynamique est le double de leur allongement géométrique fixé à 1 par leur silhouette 
)(ce CNα est donné par la courbe présentée plus haut).
Nous avons déjà évoqué le Coefficient d’Interaction fuselage / ailerons (qui amplifie le CNα des ailerons du fait de la présence du fuselage) ; sa valeur est prise par les fuséistes comme étant :

CoefInter = 1 + d) EQ \f(1; (2  +1))
 
…où e est l’envergure unitaire des ailerons et d le diamètre local du fuselage au droit des ailerons d’empennage.
Ce libellé peut être transformé en :

CoefInter =  EQ \f((e+d);(e + 0,5d)) 

On se souvient que ce Coefficient d’Interaction varie de 1 lorsque le diamètre d du fuselage au droit des ailerons est nul (pas de fuselage) à 2 lorsque ce fuselage est infiniment grand.
Ces ailerons étant posés sur un fuselage assimilable à un cône, c’est le diamètre de ce cône au droit des 25 % de la corde des ailerons que nous avons utiliser comme valeur de d.
On arrive ainsi à déterminer facilement le coefficient d’interaction ; c’est 1,14, et il ne dépend pas des autres paramètres 
.
La portance p de l’empennage (ou plutôt sa surface de Portante équivalente) est donc :

p = 2,6*1,14 Semp = 2,96 Semp
Si l’on avait choisi une silhouette d’aileron définie par c = b (allongement géométrique 0,5, soit un allongement aérodynamique unitaire) on aurait trouvé un CNα de 1,48*1,33 = 1,97.
Remarquons au passage qu’à sa page 19-25, Hoerner a collecté lui-même la valeur de CNα de 0,055 par degré "basée sur la surface active des ailerons 
", ce qui fait un CNα de 3,15 par radian (l’allongement des ailerons n’est pas spécifié), que l’on peut comparer à notre CNα de ~ 3…
Le grand homme ajoute cependant que la meilleure quantification du CN est 0,026 (soit 1,49 par radian), en référence à la surface embrassée par (ou inscrite dans) les ailerons (cette surface intégrant la surface projetée du cône de fuite présent entre chaque couple d’ailerons, soit la surface grisée ci-dessous) :
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Sur la courbe de Diederich, ce CN de 1,49 correspond à un allongement aérodynamique unitaire, ce qui est à peu près le cas de beaucoup d’empennages de dirigeables quand on compte dans leur surface portante la surface de fuselage inscrit…
Nous disions avoir dégagé une portance p = 2,96 Semp. La surface d’ailerons actifs dans notre configuration où c = b/2  est, d’après nos comptes, 5/12 b2. Cette surface produit donc, au CNα de 2,96 la portance :
p = 1,23 b2  
Nous en arrivons donc, pour la valeur du recul relatif du CPA, au libellé :
 EQ \f(ΔXCPA;L)  =  b;8D) EQ \f([2 +  ] 1,23b2;(P +1,23 b2))
 

Dans ce libellé, P est évidemment la surface de Portance équivalente du corps nu. Nous savons qu’elle est proportionnelle à la section frontale du corps selon la loi :

P = CNαCorpsNu πD2/4  

Si l’on donne à P cette valeur dans l’équation du recul relatif du CPA ci-dessus, on obtient, après simplifications :
 EQ \f(ΔXCPA;L)  =  1;8) EQ \f([2 +   EQ \f(b;D) ] 1,57  EQ \f(b2;D2);(CNαCorpsNu + 1,57  EQ \f(b2;D2)))
 

…équation qui ne dépend que de la variable  EQ \f(b;D) (l’envergure relative de l’empennage) mais qui est attachée, on doit s’en souvenir, aux corps fuselés d’élancement 3 porteur d’ailerons de corde moyenne égale à leur envergure unitaire.
Il est difficile de résister à la tentation de faire dessiner cette fonction à notre tableur à côté de la graphe d’Hoerner et parmi les points venus de soufflerie.
On peut le faire puisque, pour les cas restreints (mais usuels) où c = 0,5b et où l'élancement du corps fuselé vaut 3, on a entre b/D et PTaille , le paramètre de taille d'empennage d'Hoerner, la relation :

 EQ \f(b;D) =  EQ \r(3;(6 PTaille) )  
Voilà comment est dessiné (en rouge) le résultat de notre réflexion, ceci si l’on accorde au CNα du corps nu (nommé CNαCorpsNu dans nos équations) la valeur de 0,6 (en référence à la section frontale du corps) :
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Notre courbe rouge ne fait donc pas mauvaise figure (du moins avec cette valeur de CNαCorpsNu.).
On pourrait cependant lui reprocher de donner des reculs trop flatteurs du CPA pour les petites ordonnées. Nous voyons dans ce désaccord avec la courbe bleue (ou la courbe noire d’Hoerner) l’effet de l’épaississement de la Couche Limite : les données de soufflerie rendent évidemment compte de cet épaississement dans lequel les petits ailerons se trouvent noyés alors que notre calcul n’en rend pas compte.
Ceci étant, quelques manipulations sur notre tableau nous indiquent qu’il faudrait simplement minimiser le CNα de l’empennage d’un facteur 0,75 pour replacer notre courbe rouge dans la constellation de point placés entre les valeur 0,05 et 0,1 du paramètre de taille.
Nonobstant ces problèmes de Couche Limite, le fait que nous ayons calé notre courbe sur les relevés de soufflerie à l’aide d’une valeur du CNαCorpsNu de 0,6 peut aussi interpeler. Comme nous avons posé le CPA du corps nu à une longueur devant son nez, ce CNαCorpsNu de 0,6 suppose un moment d’instabilité (autour de son CdM placé au tiers du corps) de :

(L + 0.33L)*0,6 = 0,8 L   (en référence à la section frontale du corps)

…ce qui est à très peu près la valeur quelque peu théorique annoncée par nous plus haut. Nous devons cependant à l’honnêteté de préciser qu’Hoerner indique des moments deux fois plus faibles (nous les découvrirons plus bas).
Rappelons d’ailleurs que notre calcul est tributaire de la validité de la formule de Diederich et de notre utilisation de celle donnant le Coefficient d’Interaction dans ce cas très particulier d’un arrière-corps conique.
D’autre part, nous avons restreint en chemin notre calcul aux seuls corps fuselés d’élancement 3 (alors que le graphe d’Hoerner concerne tous les élancements).

Par chance, le prise en compte d’élancements supérieurs à 3 ne déplace guère notre courbe ; on peut en juger en observant ce gros plan sur les courbes oranges et jaune à marques losangiques (respectivement élancement 4 et 6) :
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(nous avons ici conservé aux corps d’élancement 4 et 6 un cône de fuite de même angle que celui attaché à l’élancement 3, ce qui est assez courant)
Sur ce même point de vue du moment d’instabilité des corps fuselés, on peut à nouveau s’intéresser aux deux derniers des cinq corps commentés par Hoerner dans son ouvrage Lift :


[image: image91]
Hoerner Lift, 19-20, Figure 31
Ces corps sont d’élancements 10 et 4 (et non 3 comme pour les corps d’Eiffel) et sont tirés à nouveau des relevés en soufflerie de Lange, à la DVL.

Hoerner dessine leur CNα sur un graphe 
 qui montre, pour les petits angles une pente de 0,0023 et 0,0021 (respectivement pour les corps du haut et du bas), pente qu’il juge assez constante par rapport à l’élancement. 

Cependant, ces CNα sont établis par degré et en référence au produit D*L du diamètre des corps par leur longueur.
Si l’on convertit le CNα du corps d’élancement 4 en un CN fuséiste (par radian et en référence à la section frontale du corps), on trouve un CNα valant :
0,0021 * (180/π) *DL / (π D²/4) = 0,0021 * (180/π²) *4 (L / D)
Ce qui pour l’élancement L/D de 4 produit un CNα fuséiste de 0,613
Cependant, si l’on admet le constat d’Hoerner que le CNα établi en référence à D*L ne change presque pas avec l’élancement, on peut calculer le CNα classique du corps d’Eiffel (d’élancement 3). C’est :

0,0020 * (180/π²) *4 (L / D)   avec donc (L/D) = 3

Ce qui donne CNα = 0,438  

D’autre part, Hoerner relaye une position du CPA à 0° de ce corps à 63 % de sa longueur (position relevée par la DVL allemande), ce qui fait 0,96 L par rapport à son premier tiers. Le moment du corps d’Eiffel d’Élancement 3 en ressort donc comme valant 0,42 L…
Si par contre l’on place le CPA de ce corps d’Eiffel à 1,75 longueur de corps devant son nez (comme suggéré dans le panorama d’Hoerner déjà montré par la courbe ne relatant pas les essais de la DVL), le moment d’instabilité par rapport au tiers de sa longueur 
 s’élève à (1,75L + 1/3L)*0,438, soit 0,912 L.
Cette position du CPA nous paraît extrême, d’ailleurs, mais nous sommes toujours dans le même ordre de grandeur. On peut donc encadrer cette proposition :
Les corps d’Eiffel d’élancement 3 (corps de section donnée de Traînée minimale) développent un gradient de moment d’instabilité valant, en ordre de grandeur, de 0,42 L à 0,91 L (moment établi en référence à la section frontale du corps et par radian, L étant la longueur dudit corps)

(rappelons que nous avions nous-même placé une limitation théorique au gradient de moment d’instabilité à 0,83 L)
Pour notre grand intérêt, Edward J. Hopkins a collecté, pour un travail de prédiction du moment déstabilisateur des corps fuselés, les caractéristiques aérodynamiques de quinze corps différents, dont voici les schémas :
[image: image92.emf]
Cette récapitulation de mesures effectuées en soufflerie par divers auteurs, dont toujours G. Lange, va nous permettre d’avancer dans notre estimation des propriétés déstabilisatrices des corps d’Hoerner ou assimilés.

Voici, par exemple notre exploitation des donnée prises en compte par Hopkins pour son modèle 4, un corps fuselé d’élancement 4 (corps de droite ci-dessous) :
[image: image93.emf]
Les courbes dressées par Hopkins sont celles des coefficients établis en repère vent. Pour notre chance, la très faible Trainée des corps étudiés nous permet d’assimiler Le CL au CN , ce qui n’est guère prudent, en général. 

Sur les graphes ci-dessus, il apparaît clairement que le gradient de moment de ce corps vaut ~3,3 pour 20° ; quant au gradient de coefficient de Portance, il vaut 0,11 pour 20°.

Hopkins à choisi comme section de référence la puissance 2/3 du volume du corps (ce qui est assez usuel dans l’étude des dirigeables) et comme référence des bras de levier, la racine cubique du même volume. Le produit de ces références pour le coefficient de moment est donc ledit volume. En conséquence, le gradient de 0,33/20 =0,0165 relevé par nous sur le graphe d’Hopkins représente un Moment de q*0,0165 V*α°   (si V est le volume du modèle 4 étudié et α° son incidence en degrés).
L’auteur donnant les caractéristiques de ce corps, on peut calculer le coefficient de remplissage de ce corps (parfois appelé le coefficient prismatique : c’est le quotient de son volume par le produit S*L, si S est sa section frontale et L sa longueur)(nous y revenons plus loin) : ce coefficient de remplissage vaut 0,577. Le volume V présent dans le moment q*0,0165 V α  peut donc s’écrire :
q*0,0165*(0,577*S*L)*α°
C'est-à-dire que le Moment déstabilisateur développé par le corps est :

q*0,00952 S*L*α°    (α étant toujours en degrés)
…où, si l’on exprime l’incidence en radians :
q*0,00952*(180/π)*S*L α = q*0,545 S*L*α  (α étant à présent exprimé en radians)
Calculons de la même façon le gradient de coefficient de Portance du corps d’après son CL relevé par nous sur le graphe d’Hopkins à 0,11 pour 20°, soit 0,315 par radian (en référence à la puissance 2/3 du volume du corps) :
Le volume du corps est donné par l’auteur comme 0,509 ft3 et sa section est calculable facilement comme 0,337 ft².
Le gradient de Portance vaut donc, en référence à la section du corps :
0,315*(0,509)2/3/0,337 = 0,596
C’est une valeur non négligeable…
Puisque nous connaissons Portance et Moment, nous avons accès à la position du CPA du corps (par rapport au Centre de Moment d’Hopkins).

Cette position est : 0,545 S*L / [0,596 S] = 0,91 L
Le Centre de Pression du corps aux très faibles incidences est donc situé à 0,91 longueur de corps devant un point situé au quart de la longueur derrière le nez. Par rapport au nez, le CPA est donc à 0,66 longueur du corps en avant de son nez…
C’est une constatation intéressante.

Nous avons effectué les mêmes calculs, à l’aide d’un tableau Excel, pour ceux des autres corps d’Hopkins qui nous paraissaient ressembler le plus au corps d’Eiffel, à savoir les corps 5 à 7 ainsi que les 9 et 10 :
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Ces corps (comme le 4) sont empruntés à l’étude de G. Lange 
. Ils sont d’élancements variés (allant de 4 à 10) mais restent très proches dans leur formes, (certains, comme le 7 ont un maître couple plus avancé, d’autres comme le 5 et le 6 ont un nez plus ou moins épaté par rapport au 4)…
Pour chacun de ces corps, nous avons préféré capter dans les courbes d’Hopkins des valeurs linéarisées des Coefficient de Moment et de Portance, c'est-à-dire que nous avons moyenné ces valeurs entre 0 et 10°, en attachant plus d’importance à la valeur à 6°. Cela nous semble de bonne ingénierie, sachant que la plupart des courbes se montrent justement assez linéaire dans cette plage des faibles incidences. Prenons-en pour preuve, d’un part les marques rondes du graphe d’Hopkins que nous venons d’utiliser ainsi que le pot-pourri suivant :
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Les courbes des moments sont pareillement très proches de droites, ce qui nous autorise à déduire que le Centre de Pression de ces corps se déplace assez peu pour ces petits angles (entre 0 et 12) ; cette dernière constatation n’est pas sans intérêt pratique !
Voici les résultats de notre collecte des caractéristiques aérodynamique des corps 4 à 7 et 9 et 10, d’abord pour ce qui est des Coefficients de Portance :
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attention au tracé fuchsia dans Word !
Le coefficient de Portance donné ici est le CNα établi par radian, en référence à la section frontale du corps.

Sur les deux graphes, les corps N° 4, 5 et 6 sont souvent indissociables (nez plus ou moins épaté) comme les 7 et 10 (positions différentes du maître couple) : ces constatations sont rassurante pour ce qui est de la précision avec laquelle nous devons juger des formes des corps d’Eiffel (ou assimilés).
Pour ce qui est du Coefficient de Portance (ou plutôt son gradient), on constate un accroissement du Coefficient de Portance avec l’élancement.
On peut évidemment mettre cette croissance en relation avec l’accroissement de la surface "portante" des corps, ainsi que ,comme le fait remarquer Hoerner, à l’épaississement de la couche limite sur l’arrière du corps.

Hoerner écrit d’ailleurs p 19-15 de son ouvrage Drag : "Il apparaît que la Couche Limite le long de l’arrière-corps croît avec l’élancement du corps, réduisant par là même les forces normales négatives qui se développent le long de cet arrière-corps […]. En fait, nous pourrions conjecturer que le moment [déstabilisant] pourrait être seulement de la moitié du moment théorique pour un rapport D/L ~ zéro [soit un élancement infini]." 

Note sur la cylindrisation de l’ arrière-corps fuselé par la Couche Limite :

Les fuséistes qui ont coutume de considérer comme négligeable la Portance du fuselage cylindrique de leurs engins comprendront plus facilement ces propos d’Hoerner, puisque, si la Couche Limite remodèle l’arrière-corps d’un corps fuselé sous la forme d’un cylindre, seule subsiste alors la Portance de l’avant-corps (Portance dont on sait qu’elle est remarquablement bien prédite par la Théorie des Corps Élancés).

Voici un schéma représentant le remodelage, ou la cylindrisation, par sa Couche Limite, de l’arrière-corps d’un corps supposé de grand élancement :


[image: image97]
De cette cylindrisation de l’arrière-corps, il résulte que le CNα total à attendre d’un corps fuselé extrêmement élancé tend vers 2 (par radian et en référence à la section frontale du corps). Hoerner dessine cette limitation théorique dans la figure 11 p 19-8 de son ouvrage Drag 
.
Sur notre graphe, la construction fuchsia indique que le tendance générale du CNα est d’être proportionnel à l’Élancement du corps.
C’est une information que donne implicitement Hoerner en commentant, à sa page 19-21, la figure 32 présentant la courbe de Portance des deux corps d’Élancement 10 et 4 déjà présentés par nous :

Il écrit : « Quand la courbe de Portance est basée sur le produit D*L, les pentes des courbes pour les deux corps sont à peu près les mêmes » (ces pentes sont alors effectivement 0,0023 et 0,0021, pour ces corps d’élancements très différents).
Un peu d’intuition est nécessaire pour saisir qu’Hoerner dit la même chose que nous. En effet, dire que le CNα basé sur l’aire fictive DL est à peu près constant revient à écrire :

CNαDL =  EQ \f(dN;qdα)  EQ \f(1;DL)  ≈ K 

…(N étant ici la force aérodynamique normale et q la Pression Dynamique))
Or DL = 4  EQ \f(π D²;4)  EQ \f(L;D) 

On peut donc écrire :

CNαDL = =  EQ \f(dN;qdα)  EQ \f(1;DL) = ¼  EQ \f(dN;qdα)   EQ \f(4;π D²)   EQ \f(D;L) ≈ K
Comme  EQ \f(dN;qdα)   EQ \f(4;π D²) est notre CNα classique (basé sur la section frontale du corps), on a donc :
CNαDL = ¼ CNα  EQ \f(D;L) ≈ K
 et donc CNα  ≈ 4 K  EQ \f(L;D) ≈ 4K É  (si l’on appelle É l’Élancement du corps).
…ce qui, en français de tous les jours signifie que le CNα basé sur la section frontale des corps considérés est proportionnel à l’Élancement desdits corps.
La même proportionnalité des CNα par rapport à l’élancement apparaît également sur notre saisie de la figure 11, page 19-8 de l’ouvrage Lift du même Hoerner, saisie que nous exploiterons plus tard.
Commentons à présent nos résultats quant à la position du CPA des mêmes Corps d’Eiffel (ou assimilés) testés par Hopkins :
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Le XCPA est ici donné en fraction de longueur de chaque corps et par rapport à son nez)

On retrouve, comme pour les CNα un net regroupement des corps N° 4, 5 et 6  et des corps 7 et 10, ce qui gage d’une assez bonne indifférence du XCPA aux variations de formes des corps.
À la vue de ce graphe, il vient à l’esprit une répartition hyperbolique des ordonnées : c’est en effet un conclusion qui naît de la lecture de certains constat d’Hoerner (nous y revenons à l’instant).
De fait, si l’on cale l’hyperbole sur le tiers de la longueur des corps, on peut la dessiner en bleu clair comme suit :
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Ce recul du Centre de Pression avec l’accroissement de l’élancement qu’illustre ce graphe a bien sûr été constaté par Hoerner, ainsi que nous l’avons montré avec son panorama dessiné en prenant comme abscisses l’inverse de l’élancement des corps.
Nous avons transformé ce panorama en la représentation suivante qui prend, quant à elle, les élancements comme abscisses :
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Attention au corps dans Word, ci-dessus !   
Les marques rondes rouges cerclées de vert sont nos corps d’Eiffel ou assimilés analysés par Hopkins, d’après Lange.
Nous sommes surpris que ces marques ne se placent pas d’elles-mêmes sur la courbe "Fuselés à arrière pointu" que Hoerner a dessinée beaucoup plus haut. Par contre , elles se placent bien, pour les deux plus hautes d’entre-elles, dans le prolongement de l’une des courbes de la DVL et les autres non loin de l’autre courbe. À la réflexion, ceci se tient puisque les mesures de Lange (reprises par Hopkins que cite Hoerner) ont vraiment été effectuées à la DVL, en Allemagne, en 1941.
On peut chercher la cause de la non-appartenance des corps de Lange (typiquement des corps fuselés à arrière pointu) dans le fait qu’ils ont été maintenus dans la soufflerie de la DVL par un mât de section ronde placé en leur quart avant 
. Cet organe de suspension ne pouvait que troubler l’écoulement sur la partie du corps qui le suivait et modifier significativement la Déportance de l’arrière-corps.
Cette position trop basse des CPA de Lange pourrait être rédhibitoire si le critère qui nous importe le plus n’était pas le Moment d’instabilité suscité par ces corps ; or, ainsi que nous l’avons déjà expliqué, si les organes de contention des objets dans la veine diminuent la projection avant du CPA, il augmentent également le CNα  du corps complet (puisqu’ils dégradent la Déportance de l’arrière-corps) : puisque c’est le produit du XCPA par le CNα du corps complet qui nous intéresse (le premier étant diminué quand l’autre est augmenté), on bénéficie là d’une limitation naturelle de l’erreur sur le Moment d’Instabilité occasionnée par les organes de contention…
Ceci étant, la tendance au recul du CPA avec l’Élancement des corps de Lange (marques rouges rondes cerclées de vert) apparaît ici exagérée, ainsi que le montre les corps d’élancement 7 et 10.

Les losanges rouge liserés de verts sont les corps d’Hopkins présentant une silhouette de "dirigeable".
Le losange jaune est un corps fuselé, pointu à l’avant et l’arrière, étudié par Hopkins d’après des données non publiées.

Comme cela nous a paru valide pour notre propre courbe, le mouvement général des courbes d’Hoerner peut être interprétée comme celui d’hyperboles calées sur le tiers de la longueur des corps.

C’est fort intéressant. Car décrire ces courbes comme des hyperboles revient à écrire :
 EQ \f(XCPA;L) ≈  EQ \f(K;É)
… XCPA étant mesuré par rapport à un point au tiers de la longueur des corps, É étant l’élancement de ces corps, L leur longueur, et K un coefficient (différent selon le type de corps considéré).

Comme É = L/D, on peut en conclure une loi approchée :

XCPA ≈ K D
Cela revient à prétendre que XCPA, l’abscisse absolue du CPA des corps d’Eiffel, mesurée par rapport à un point au tiers de leur longueur, est grossièrement proportionnelle au diamètre.
Cette règle empirique pourrait être appliquée, au moins localement (d’un élancement à un autre élancement proche).
Plus graphiquement, si l’on adopte cependant la pente générale de ces courbes à partir des marques d’élancement 4 des corps d’Hopkins (marques rondes cerclés de vert entre les ordonnées 0,6 et 0,8), on peut estimer que le XCPA du corps d’Eiffel d’élancement 3 (verticale tiretée bleue) pourrait se situer à quelque 0,8 longueur en avant de son nez.
Si l’on attribue au CNα du corps d’Eiffel une valeur de 0,4 (en référence à sa section frontale), comme la tendance de notre graphe des CNα des corps d’Hopkins nous y incite 
, le moment du corps d’Eiffel par rapport au premier tiers de sa longueur en ressort comme valant (0,8+1/3*L)*0,4 = 0,45 L.
Il faut d’ailleurs convenir que si l’on accepte comme CNα du corps d’Eiffel la valeur de 0,4 (en référence à sa section frontale et par radian), la Déportance de l’aval du corps s’en trouve doté d’une valeur, forte, de 1,6 puisque la Portance de la partie croissante (l’amont) est toujours proche de 2 (conformément à la Théorie des Corps Élancés).
Il est alors tentant de composer graphiquement ces CNα comme dans le schéma ci-dessous :

[image: image101]
Attention, il y a dans ce schéma une foutue zone de texte qui est liée à une autre présente plus haut !!
Les inconnues qui subsistent sont évidemment les positions des Portance et Déportance :

La Portance ne doit pas s’appliquer tellement loin de l’endroit où nous la dessinons 
.

Quant à la Déportance, on doit pouvoir la placer comme nous la faisons (surtout si l’on admet qu’il se crée un culot fictif dans le dernier quart du corps)…
On constate alors que cette composition des deux efforts place bien le CPA à l’endroit escompté.
Mais revenons un instant à notre constat empirique que le XCPA absolu des corps d’Eiffel, mesuré par rapport à un point au tiers de leur longueur, se montre grossièrement proportionnel à leur diamètre, c.-à-d. que :
XCPA ≈ K D

Comme notre graphe d’exploitation des tests d’Hopkins prône que le CNα basé sur la section frontale des corps d’Eiffel est proportionnel à l’Élancement desdits corps, ce qui, dans nos conventions s’écrit :
CNα ≈ K’ É

…on peut écrire que le Moment déstabilisant autour d’un point au tiers de la longueur des corps vaut :

Mt = CNα XCPA ≈ KD* K’É
…soit puisque É = L/D :
Mt = CNα XCPA ≈ H L   (H étant un nouveau coefficient de proportionnalité)
Du point de vue pratique, même si nous avons ici effectué le produit de deux approximations, cette règle empirique tendrait à signifier que le moment déstabilisant d’un corps d’Eiffel pourrait être proportionnel à sa longueur (à section frontale constante).
Or la mise en place d’un empennage stabilisateur produit un moment également proportionnel à la longueur du corps.

Cette similitude d’action tend donc à prouver qu’on pourra stabiliser deux corps d’Eiffel d’Élancements très différents par installation du même empennage :


[image: image102]
Sans faire de bio-mimétisme forcené, on doit admettre que les deux mobiles dessinés ci-dessus ne dépareraient pas au milieu d’un aquarium.
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D’autre part, cette tendance à la constance de taille des empennage est une chose que l’on constate (et que l’on peut démontrer facilement) dans le domaine des fusées ogivo-cylindrique (certes plus faciles à appréhender par le calcul) : En effet, toutes choses égales par ailleurs, quand on diminue la longueur d’une fusée on peut lui conserver un empennage de même taille. Ci-dessous nous avons procédé à la démarche inverse : nous avons allongé le fuselage d’un très court missile antichar existant (photo du haut) en intercalant un tube cylindrique entre sa partie kaki et sa partie bleue :
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L’engin ainsi créé fait alors montre d’une silhouette qui ne déparerait pas dans un bal pour rockets d’aviation.

Un autre façon d’exprimer la règle que nous venons d’utiliser lors de ce traitement d’image est que, à répartition des masses équivalente (le CdM se trouvant à la même fraction de la longueur du fuselage) c’est le diamètre de l’ogive qui commande la taille des ailerons et non la longueur du fuselage…
Nous devons cependant à l’honnêteté de préciser que cette règle de la proportionnalité du moment et de la longueur du corps n’est respectée que localement sur la courbe des Moments des Corps d’Eiffel selon leur élancement que nous tirerons plus bas de l’ouvrage Lift d’Hoerner :

L’application locale de cette règle correspond à une linéarisation locale de l’hyperbole proposée par Hoerner et elle entraîne, par exemple, une erreur inférieure à 1,2 % entre les élancement 3 et 5).

MOMENT  DÉSTABILISANT  DES  CORPS  FUSELÉS  PAR  HOERNER :

Les connaissances d’Hoerner ayant embrassé l’ensemble de la Mécanique des Fluides, il ne faut pas s’étonner de trouver dans le chapitre XIX de son ouvrage Lift, une réflexion fortement argumentée sur le moment déstabilisant des corps fuselés.
Ce brillant cerveau commence par rappeler que si la Théorie des Corps Élancés attribue à un corps élancé une Portance nulle, elle lui attribue également un pur moment déstabilisant (un couple).

Le libellé de ce moment est extrêmement simple, c’est :
M  = q k Vsin(2α)
… q étant la pression dynamique de l’écoulement, k un coefficient dit de Masse Additive lié à l’élancement du corps (et proche de 1 pour les élancements supérieur à 20), V le volume du corps et α, bien-sûr, l’incidence.
Pour les petits angles, on peut donc utiliser un coefficient de moment Cm référé à la section frontale virtuelle D² et la longueur L du corps tel que :
Cm = M / (qD² L) = 2k B α
…α étant exprimé en radians et B étant un coefficient de remplissage du parallélépipède circonscrit au corps qu’on gagnerait, à notre sens, à nommer Coefficient de Bloc (en attachant au mot bloc le sens d’un bloc de bois, c.-à-d. un parallélépipède).
Ce coefficient B est le quotient B =  EQ \f(V;D² L)  (V étant le volume du corps) ; le schéma de gauche, ci-dessous, montre le corps et son parallélépipède circonscrit :
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Quant au schéma de droite, il explicite l’usage d’un autre coefficient parfois également utilisé, le coefficient de remplissage cylindrique (ou coefficient prismatique, puisqu’un cylindre est un prisme particulier) : pour ce cas de droite, le coefficient de remplissage cylindrique serait B’ =  EQ \f(V;Sf L) ,  Sf, la section frontale, étant bien-sûr égale à  EQ \f(π D²;4) .
Attention au fait que la dénomination de ces coefficients n’est pas très bien fixée et qu’ils peuvent caractériser un quotient ou un autre selon les auteurs. Ils sont évidemment dans le rapport π/4.

Nous donnons quelques valeurs du coefficient de bloc (ou coefficient de remplissage parallélépipédique) plus bas.

Après ces rappels de la signification du coefficient B, revenons à présent au coefficient de Moment Cm = 2k B α, tel que pronostiqué par Hoerner d’après la Théorie des Corps Élancés : on peut évidemment en tirer un gradient de coefficient de moment :

Cmαrad = 2k B par radian.
Hoerner préfère cependant l’exprimer par degré, ce qui donne :

Cmα° = 2 (π /180) k B
Il indique ensuite que l’on peut approcher la valeur du coefficient de Masse Additive k avec le libellé :

k = 1 – D/L 

...D/L étant bien-sûr l’inverse de l’élancement du corps.

La Théorie des Corps Élancés prédit donc finalement à nos corps profilés un gradient de moment de :

Cmα ≈ 0,035 (1 – D/L ) B
…équation qu’Hoerner nomme "équation (19)".
Le même Hoerner rappelle alors que pour les corps de révolution le coefficient de bloc B prend des valeurs comprises entre 0,5 (corps à double pointes) et 0,6 (carènes de dirigeables, aux extrémités plus volumineuses).
Pour les corps de révolution profilés plus proches de nos corps d’Eiffel ("avec un volume concentré plus en avant"), Hoerner précise que ce coefficient de bloc B s’approche plutôt de 0,5 
 ; notre tableur l’a cependant mesuré à 0,445 pour les corps d’Eiffel (ceci étant dû au fait que l’arrière de ces corps forme une pointe assez effilée).
Après avoir ainsi mis en forme les enseignements de la Théorie des Corps Élancés, le maître compare son équation (19) avec les enseignements de la soufflerie Ces derniers enseignements sont à prendre, nous le répétons, avec discernement, du fait de l’impossibilité où étaient les souffleurs de l’époque de maintenir leurs modèles sans modifier l’écoulement sur leur pourtour (et spécialement la Couche Limite sur leur partie arrière).

Nous avons retranscrit ci-dessous la figure 13 de la page 19-8 de l’ouvrage Lift d’Hoerner (figure commentée par lui à la page 19-15) ; elle donne le gradient de moment pour différentes familles de corps :
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attention aux graduations bleues, flèches doubles et patate dans Word !
En abscisses sont, en noir, les rapports D/L et en bleu les élancements ronds L/D de 5, 4, 3 et 2.

En ordonnées sont les gradients de moment (par degré et en référence au produit b² L, b étant la largeur présentée par le corps à l’écoulement 
 ; pour des corps de révolution, b = D et les gradients de moment sont donc donnés en référence au volume du parallélépipède circonscrit à ces corps).
Nous reviendrons plus bas sur le facteur 10 qui sépare nos ordonnées de celles d’Hoerner.
La courbe rouge à marques rondes transcrit les mesures en soufflerie de la NACA sur des carènes de dirigeables.
Les marques carrées rouges représentent des valeurs éparses de moments mesurés sur des corps profilés à pointe arrière (“streamline bodies”). Nous pensons que ce sont les formes les plus proches de nos corps d’Eiffel.
En conséquence, nous avons ombré de rose la zone où doivent se trouver ces Corps d’Eiffel.
Les marques carrées noires traçant la courbe la plus basse représentent les corps à double pointe de Lichtenstein ou Queijo et Wolhart.

Dans sa grande sagesse, Hoerner a calculé les moments autour du centre d’Archimède des dirigeables (courbe rouge à marques rouges) et autour du point d’épaisseur maximum des autres corps 
, soit ~le tiers de leur longueur pour les corps assimilable au Corps d’Eiffel ou la moitié de leur longueur pour les corps à double pointe que nous analyserons ci-dessous.
L’aire rosée que nous pensons être celle des corps d’Eiffel est donc dessinée par nous légèrement au dessus des corps à double pointe (courbe la plus basse), mais c’est une chose qui n’est pas bien établie, surtout lorsque le centre de moment, placé à l’épaisseur maximale comme sur cette figure 13, change depuis la moitié de la longueur pour les corps à double pointe jusqu’au tiers de leur longueur pour les corps d’Eiffel ou assimilés.

En fait il est bien possible que ces deux type de corps développent des moments du même ordre (autour de ces centres différents).

Cette conclusion découle, par exemple, des essais en soufflerie de Queijo et Wolhart que les graphes ci-dessous résument :
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Les ordonnées données par le graphe du bas ne sont rien d’autres que les gradients de moment établis en référence au volume des corps et autour du milieu de leur longueur.
À l’élancement 6,36, on peut apprécier l’échelonnement des gradients de moment des fuselages 5, 2 et 4 (qui croissent dans cet ordre).
Cependant, cet échelonnement est donné ici en référence au volume des corps. Comme le fuselage 4, le plus créateur de ce moment volumique, est aussi plus volumineux que le 2, le moment absolu (en N.m) est encore plus fort (c’est le produit de ce gradient volumique par le volume, par q et par α en radians).
Le texte précisant les volumes de ces deux derniers corps (0,448 et 0,350 pieds cubique), l’échelonnement indiqué sur le graphe ci-dessus (le 4 faisant 114 % du moment du 2) est donc plus fort, et le fuselage 4 atteint 1,14*0,448/0,350, c.-à-d. 146 % du moment absolu créé par le fuselage 2.
Le choix de la référence volumique par Queijo et Wolhart minimise donc fortement la création de moment du fuselage à avant arrondi.
Cet accroissement de 146 % n’est pourtant pas celui qui sépare la courbe noire inférieure de la figure 13 d’Hoerner du milieu de l’aire rosée des Corps d’Eiffel, bien que dans le principe cela aurait été possible puisque les fuselages 2 et 4, sur notre graphe, ont le même volume de référence (D² L) ; mais il y a autre chose : dans sa grande sagesse, Hoerner a choisi d’indiquer sur sa figure 13 les moments par rapport au centre d’Archimède pour les dirigeables, et au point d’épaisseur maximum pour les “streamline bodies” ou corps fuselés, ce qui correspond au milieu de leur longueur pour les corps à double pointe de Queijo et Wolhart mais au tiers de leur longueur pour les corps d’Eiffel que représente le fuselage 4 de ces derniers auteurs.
Il résulte de ce choix différent de centre de moment que le moment d’instabilité dudit fuselage 4 est fortement diminué par un moment de transport (transport du centre de moment L/2 au centre L/3). 

Mais reprenons notre lecture de la figure 13 d’Hoerner :
Les courbes présentées comme théoriques (et censées dessiner l’équation (19) (courbes en noir marquées 0,60, 0,46, 0,36 et 0,30) sont arrondies manuellement à gauche du rapport D/L = 0,20 (pour les élancements plus fort que 5, donc). Hoerner s’en explique dans le texte en évoquant l’accroissement de l’importance de la Couche Limite pour ces corps de fort élancement, cet accroissement étant censé réduire de moitié le moment pour l’élancement infini. 

L’observation de cette figure 13, nous a amené à penser, à notre grande surprise, que le grand homme 
 avait commis une erreur d’un facteur 10 dans ses ordonnées (au lieu de lire 0,20, par exemple, il faut lire 0,02)(nous y revenons plus bas).
Dans notre présentation de la figure 13, nous avons donc fait figurer des ordonnées corrigées par nous à gauche de l’axe alors que celle d’Hoerner sont à droite, à l’intérieur du graphe, en écriture manuelle).

D’autre part les courbes théoriques en traits noirs correspondant à différentes valeurs du coefficient de bloc (0,6, 0,46, 0,36 et 0,3) ne sont pas exactement placées et n’arborent d’ailleurs pas la juste pente puisque d’après l’équation (19) elle doivent passer par le point (1 ;0).
Nous avons retracé en couleur ces courbes (pour les même valeurs du coefficient de bloc B) et indiquons par des flèches de la même couleur l’écart qu’elle montre avec celle d’Hoerner : nous y reviendrons, mais il semble que ces courbes ont plutôt été tracé par Hoerner en fonction d’une autre formulation, propre à l’ellipsoïde, au lieu de l’équation (19) libellée par lui :
Cmα°= 0,035 (1 – D/L ) B
Quoiqu’il en soit de cette nuance, comparant les données de soufflerie avec les prédiction de son équation (19) (ou celle légèrement différente qu’il a utilisée), Hoerner constate qu’il faut pondérer cette dernière par un facteur 0,6 à 0,7 pour la recaler.
Ce recalage pragmatique transforme alors l’équation (19) en la suivante, que nous nommerons (19 recalée) :

Cmα = 0,02275 (1 – D/L ) B                                                        (19 recalée 
) 

S’agissant des Corps d’Eiffel, qui nous intéressent plus particulièrement, qui figurent sur la figure 13 d’Hoerner sous la forme de marques carrées rouges, on peut noter que le nuage rosé où ils se situent s’étire grosso-modo à une ordonnée constante, ce qui tendrait à dire que, pour les élancements allant de 4 à 10, ils suscitent un gradient de moment de 0,0085 D² L (par degré), c.-à-d. 0,49 D² L par radian (nous lisons bien-sûr ces ordonnées sur les graduations corrigées par nous (à gauche de l’axe).
De fait, l’équation (19 recalée) d’Hoerner :

Cmα°= 0,02275 (1 – D/L ) B
…prédit, avec usage d’un coefficient B = 0,5, le gradient de moment 0,0085 par degré pour un élancement de 4 (ou un D/L de 0,25), ce qui fait 0,49 par radian, soit un moment M  de 0,49 D² L.
Exprimé en référence à la section frontale Sf = πD²/4, le moment de ce corps d’Eiffel d’élancement 4 est évidemment un peu plus fort :
M  = (4/π) 0,49 (πD²/4) L = 0,62 Sf L

Les conseils d’Hoerner étant des ordres, c’est cependant bien le libellé :
Cmα°= 0,02275 (1 – D/L ) B   (par degré, en référence au produit D² L)
ou encore :

Cmαrad= 1,3 (1 – D/L ) B   

(par radian, en référence au produit de la surface frontale par sa longueur)

… que nous adopterons, ces coefficients de moment étant mesurés autour du point d’épaisseur maximale.
Encadrons cet enseignement du maître :

Un corps profilé est donné par Hoerner pour développer un gradient de Moment d’instabilité de 1,3 (1 – D/L ) B (moment établi par radian et en référence au produit de la surface frontale par sa longueur L, D étant son diamètre et B son coefficient de bloc ou de remplissage parallélépipédique, ce moment étant mesuré autour du point d’épaisseur maximale du corps)
Pour les corps d’Eiffel, si l’on accepte la valeur de 0,455 du coefficient de bloc (ou de remplissage parallélépipédique) que notre tableur leur alloue, l’équation précédente devient :

Cmαrad= 0,593 (1 – D/L )   (pour lesdits Corps d’Eiffel)
Encadrons ce résultat :

Un corps d’Eiffel est donné par Hoerner pour développer un gradient de Moment d’instabilité de 0,593 (1 – D/L )  (moment établi par radian et en référence au produit de la surface frontale par sa longueur L, D étant son diamètre, ce moment étant mesuré autour du point d’épaisseur maximale du corps)
Cet encadré trace la courbe suivante :
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Rappelons qu’ainsi que l’indique le maître, il faudrait songer à infléchir vers le bas cette courbe pour les élancements supérieurs à 5 afin de prendre en compte l’effet d’épaississement de la Couche Limite sur les corps plus long.
Quoiqu’il en soit de cette nuance, dans les références Sf et L, les corps d’Eiffel d’élancement 4 et 5 montrent donc des gradient de moments de 0,445 et 0,474.

Ces valeurs ne contreviennent pas aux limites que nous avons fixées plus haut ou aux valeurs éparses que nous avons rencontrées chemin faisant.

Répétons cependant une dernière fois 
 que seuls des tests en soufflerie de corps magnétiquement suspendus pourrons lever le doute que font naître les systèmes de contentions mécaniques en ce qui concerne la précision des mesures.

Le problème (annexe) de l’erreur d’ordonnées d’Hoerner :

Ceci étant fixé, il subsiste un difficulté à la lecture de la figure 13 d’Hoerner :
Les valeurs de moment déduits des essais en soufflerie (marques rouges et carrées rondes, marques rondes noires) ont-elles été reportées sur ce graphe avec des ordonnées fallacieuses ?

Si cela était, même le recalage opéré par Hoerner de son équation (19) ne serait plus valide.

Par chance nous détenons les sources de certaines de ces marques.

Ainsi il apparaît que pour tracer la courbe la plus basse (à marques carrées noires) Hoerner a fait un choix (que nous croyons éclairé) dans les données de Queijo et Wolhart (rapportées par nous sous la forme de losanges bleus) et dans les données de Lichtenstein (données relevées en soufflerie sur les même corps, mais comportant certaines).
La bonne place de deux de nos marques losanges nous confirme dans l’idée qu’Hoerner a correctement placé ces marques selon des justes ordonnées (les nôtres, à gauche de l’axe) même s’il a corrigé la place du troisième losange du Queijo et consort : autrement dit : Hoerner n’a pas commis cette erreur d’un facteur 0,1 dans le dessin de ces marques.

On peut donc en tirer la conclusion que le graphe entier respecte des ordonnées du bon ordre de grandeur, même si, lors de la mise au propre de ce graphe, un zéro a été oublié après la virgule (ou le point) dans les graduations verticales.
De même, si l’on s’intéresse à la marque ronde rouge de droite (d’élancement 3,6) de la courbe du haut (tirée des tests effectués dans l’historique soufflerie à densité variable de la NACA, tests relatés par Abbott), on peut remarquer que, ainsi que ce dernier auteur l’indique, le rapport entre le moment théorique et le moment réel de ce corps est 0,258 / 0,189, soit 0,76, ce qui est assez précisément l’écart entre la marque ronde rouge de droite et la courbe théorique supérieure (dessinée par Hoerner, en noir), à la même abscisse.
Cependant cette comparaison entre théorie et mesures est moins flatteuse pour les autres élancements.
Notons enfin que sur cette figure 13 les courbes en traits noirs marquées 0,6, 0,46, 0,36 et 0,30, correspondent à des coefficient de bloc plutôt plus fort que ces derniers chiffres (de 6 % en moyenne), ce qui peut être dû à une autre origine des coefficients de masse additive pour l’ellipsoïde.
Ainsi, la courbe en tireté fuchsia correspond à un coefficient de bloc, non pas de 0,60 mais de 1,06*0,6.

Nous venons donc de voir que si l’on divise par dix les ordonnées de la figure 13 d’Hoerner, l’ensemble des courbes analytiques et les marques provenant de tests en soufflerie se trouvent correctement exprimées en ordre de grandeur, malgré quelque disparités qui proviennent peut-être de corrections non précisées du grand homme.

La conclusion sur cette erreur d’ordonnées est donc que ce graphe doit se lire en divisant par 10 les ordonnées indiquées par Hoerner (ou en lisant ces ordonnées à gauche de l’axe comme notre tableur les a composées).
Nous tirons des figures 13 et 14 du rapport No 443 de Freeman sur le dirigeable Akron un CPA à 0,81 L devant son nez, ce qui place ce CPA un peu au-dessus de la courbe "Dirigeables" du panorama d’Hoerner (le rapport Diamètre / Longueur de l’Akron étant de 1/5,9 = 0,17).

Note sur le Moment déstabilisant de l’Akron :

Nous pouvons même calculer le Moment déstabilisant développé par ce grand modèle, bien que les unités utilisées dans la figure ne soit guère pratiques, l’auteur ayant utilisé pour dessiner l’évolution du moment selon l’incidence l’unité Lb*ft/(Lb/Sq. ft).

Après simplification par la Livre, il apparaît que le Moment déstabilisant est donné en Cu ft (ou Pied au cube) 
. La valeur que l’on lit sur la figure 14 est de 30 cu ft pour 10°. Diviser cette valeur par la section du dirigeable (8,64 sq. ft) et sa longueur (19,62 ft) donne connaissance du moment (mesuré par l’auteur autour du Centre d’Archimède ou Centre de Volume) : 0,0177 L par degré ou 1,014 L par radians (en référence à la section du corps, L étant bien sûr sa longueur).

Le moment déstabilisant de ce corps d’Élancement 5,9 nous apparaît un peu fort par rapport à la règle tirée des analyses d’Hoerner sur les corps profilés, même si il reste dans le même ordre de grandeur 
.

Précisons que ces mesures sur l’Akron ont été revisitées récemment par Azarsina, Williams, Bass et Bose  (voir : http://eprints.utas.edu.au/3332/1/Oceans_Azarsina_070427-021.pdf )
PORTANCE  ET  MOMENT  DES  CORPS  D’EIFFEL  DE  SECTIONS  NON  CIRCULAIRES :

Dans son ouvrage Lift, Hoerner dispense évidemment des informations sur les corps fuselés de sections non-circulaires, par exemple de sections polygoniques ou carrées ou carrées orientées à 45°.
Nous ne pouvons dans la présente étude nous appesantir sur Portance et Moments à attendre de ces corps particuliers, mais il peut quand-même être dit en deux mots que la présence d’arêtes sur l’enveloppe de tels corps encourage la création de Portance.
Les arêtes de corps à section carrées font plus que doubler le CNα de ces corps.

Même des arêtes peu marquées comme celles qui existaient sur les anciens dirigeables à structure rigides (enveloppes non gonflées, donc) :
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Source : Wikipédia
…augmentent aussi très fortement la Portance de ces corps. Hoerner écrit à ce sujet 
 :

"Même les arêtes de carènes polygonales de dirigeables sont suffisantes pour possiblement doubler la pente de portance [le CNα, donc]."

Le "possiblement" prudent du maître 
 est difficile à traduire, mais il est de fait que les courbes qu’il produit dans Lift révèlent un tel doublement (les deux courbes fuchsia ci-dessous) par rapport aux corps fuselés de sections rondes (courbe bleue) :
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(tiré de la figure 11 p 19-8 de Lift)
Sur ce graphe, les ordonnées sont des CNα exprimés en référence à le section virtuelle b² 
 et par degré.
Ces courbes sont appuyées sur un assez grand nombre de tests en soufflerie, du moins pour les élancements au-dessus de 5. 

La position très haute des corps carrés (en rouge) saute également aux yeux (ils font jeu égal avec les formes présentant un culot, d’où leur regroupement) ; on pourrait même prétendre que leur CNα vaut le triple de celui à sections rondes.
L’horizontale d’ordonnée 0,0274 par degré correspond à la limite théorique du CNα atteignable par les seuls avant-corps (l’arrière-corps étant alors supposés ne développer aucune Portance du fait de sa forme cylindrique ou des turbulences qui s’y développent ou de l’épaississement de sa couche limite). La Théorie des Corps Élancés fixe en effet cette limite à 2 par radian en référence à la section frontale des corps. Exprimée en référence à b² ou D², cette limite devient π /2 par radian, puis 0,0274 par degré. 

Quant au moment déstabilisateur naissant sur ces corps de sections non circulaires, nous n’avons guère de renseignement pour les quantifier. On peut penser cependant, et c’est un phénomène que nous avons déjà rencontré dans ce texte, que le surcroît de Portance de ces corps particuliers est dû à un surcroît de la diminution de leur Déportance arrière, diminution qui n’entraînerait pas d’augmentation du moment déstabilisant (il est même imaginable que ce moment en soit diminué). 

DÉFINITION  DES  FORMES  DES  CORPS  D’EIFFEL :

Une prémisse de Corps d’Eiffel apparaît en 1910 sous le nom de corps sphéro-conique dans un texte où Eiffel présente des essais réalisés dans sa première soufflerie du Champ de Mars.
Il écrit :

« Un corps sphéro-conique, formé par une demi-sphère de 20 cm de diamètre et un cône à 20° 
, a été placé dans deux positions : la pointe en avant, puis la pointe en arrière. On a trouvé :
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Source : Aérodynamique Eiffel
« Quand la pointe est en avant, la résistance est à peu près celle d’une sphère. Quand la pointe est en arrière, la résistance est réduite de moitié ; »
Nous avons ajouté sur l’image, en orange, les valeurs du Cx moderne du corps dans ses deux présentations (Cx frontal adimensionnel 
, dont nous devons la promotion à Prandtl 
).

Si l’on se réfère à la courbe des Cx selon l’élancement, courbe à laquelle nous ferons beaucoup appel dans ce texte attention, la première occurrence de ce graphe se trouve plus bas !, on peut constater que le Cx moderne (gros bout en avant) de ~ 0,09 de ce corps sphéro-conique d’élancement 3,38 est à peu près le double de celui des corps d’Eiffel 3D  
. Ceci montre le gain en pénétration que produit la forme plus travaillée des corps d’Eiffel (forme que nous préciserons à l’instant).

On est alors en droit d’imaginer que ce corps sphéro-conique à constitué pour Eiffel une première étape dans la découverte des corps de moindre résistance…

Il faut cependant remarquer que de telles formes sphéro-coniques peuvent déjà constituer un net progrès pour le carénage des sphères (au deuxième régime, c.-à-d. au Cx = 0,2 ou moins) puisqu’ils divisent la Traînée de ces sphères par deux comme le signale Eiffel ! On peut en voir une application ci-dessous :
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Ceci étant, dans un texte ultérieur G. E. Dorrington, auteur de ce projet, concède que si les tests en soufflerie indiquent qu’un tel cône de fuite réduit la Traînée de 50 %  
, les tests en vol suggèrent, quant à eux, un Cx relativement élevé 
.
Cette difficulté à se faire une opinion sur le Cx du corps sphéro-conique est probablement liée à l’extrême sensibilité de la Couche Limite qui s’y développe, nous le découvrirons plus loin dans notre texte.
Voici d’ailleurs le moment de rappeler la définition des formes du corps de section donnée de moindre traînée (c.-à-d. notre corps d’Eiffel) : celle-ci est donnée par C. Guilié dans son Cours d’Aérodynamique :
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Celui-ci indique : « Le corps le plus aérodynamique présente une proue elliptique et une poupe conique, avec un raccordement progressif entre les deux. » 

En page 102 de son ouvrage Drag, Hoerner propose en un schéma une définition graphique plus complète des formes de moindre Traînée. La voici :


[image: image114]
La construction de l’avant-corps est évidemment celle d’une ellipse, celle de l’arrière-corps celle d’un cosinus ; les points de l’arrière-corps construits ci-dessus sont régulièrement espacés et issus des rayons verts régulièrement espacés également, angulairement parlant.

Cette construction de l’arrière-corps impose une pente de ce bord de fuite facile à calculer 
.
Il apparaît que selon le choix de la longueur k par rapport à l , on peut placer l’épaisseur maximale où on le désire, ceci bien qu’un placement au tiers de la longueur du corps soit le plus souvent rencontré.
Nous avons demandé à notre tableur de dessiner la forme ellipsoïdo-sinusoïdale ainsi définie. Voici le tracé que nous obtenons pour un corps d’élancement 3  dont l’épaisseur maximale est située au tiers de la longueur :
[image: image115.emf]Forme du Corps de moindre Traînée d'après Hoerner
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Bien que cela ne soit guère pédagogique, nous livrons ci-dessous, dans la langue d’Excel, la formulation permettant le dessin de l’extrados de ce corps idéal (l’intrados lui étant symétrique) :
SI(D6<XEpMax ; (1/Elancement)/2*SIN(ACOS((1- D6/XEpMax))) ; ((1/Elancement)/2)*COS(( PI()/2 ) / (1-XEpMax)*(D6 - XEpMax)))
Cette formule donne l’ordonnée du point dont l’abscisse, exprimée en fractions de la longueur du corps (de 0 jusqu’à 1, donc), est indiquée dans la cellule D6. Cette ordonnée est également exprimée en fraction de la longueur.
Les deux uniques paramètres qui définissent la forme sont ici la position de l’épaisseur maximale (XEpMax), exprimée en fraction de la longueur du corps (par exemple 0,33) et l’élancement (Elancement).
Quelques calculs analytiques simples conduisent à la valeur du Coefficient de Remplissage Cylindrique de ce corps profilé (ce coefficient étant définit plus haut) :
Coef. Cylindrique de volume = 0,5 +  EQ \f(1;6) XÉpMax  

…XÉpMax étant la position de l’épaisseur maximale exprimée en fraction de la longueur du corps (par exemple 0,33).

Pour cette dernière position de l’épaisseur maximale (0,33), le Coefficient de Remplissage Cylindrique est ainsi de 0,555.

Quant à la surface mouillée du même corps profilé, notre tableau Excel l’intègre graphiquement à 0,7192 et 0,7055 de l’aire latérale 
 du cylindre circonscrit pour les élancements 3 et 4.

Cette surface mouillée peut également être calculée analytiquement. Mais aussi bien la partie avant (celle de l’ellipsoïde) que la partie arrière (la sinusoïde) imposent des résultats assez compliqués et dépendant toujours de façon complexe de l’élancement :
Ainsi, l’aire du demi ellipsoïde avant est :
Aire½Ell =  EQ \f(π D2;4){1+ 1– Qr2) EQ \f(1;Qr )
 Asin[ EQ \r(;1– Qr2)] }
...libellé où D est le diamètre frontal de l’ellipsoïde (et celui du corps) et Qr le quotient du petit rayon de l’ellipsoïde sur le grand 
.
Et l’aire du cosinusoïde de révolution arrière est :

Airecos = L D { π D;4L) EQ \r(;1+[ ]2)
  + πD;4L) EQ \f(1;   )
 Arsinh[  EQ \f(π D;4L) ] }
…si L est la longueur propre de ce cosinusoïde de révolution (c.-à-d. la partie arrière du corps de moindre Traînée) et D le diamètre du même corps.

Une variante de ce dernier libellé est :

Airecos = L D {π D;4L) EQ \r(;1+[ ]2)
  + πD;4L) EQ \f(1;   )
  Ln[  EQ \f(π D;4L) + π D;4L) EQ \r(;1+[ ]2)
 ] }
…L et D étant toujours définis comme à l’instant.
Ce travail quelque peu fastidieux effectué, on peut en tirer l’évolution du coefficient cylindrique de surface du corps entier, ce coefficient étant le quotient de la surface du corps sur la surface latérale 
 du cylindre qui lui est circonscrit :
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Voici par exemple la valeur de ce coefficient pour une position d’épaisseur maximale au tiers de la longueur (courbe bleue à marques losangiques) :
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La courbe rouge à marques losangiques représente le même résultat mais tel que calculé par intégration "graphique" par notre tableur. L’écart (de quelques millièmes) entre les deux courbes est minime si l’on songe que cette aire a été intégrée comme la somme de celle de 73 troncs de cônes reproduisant la silhouette de notre corps de moindre Traînée…

En fuchsia est dessinée la régression polynomiale permettant le calcul du même coefficient cylindrique de surface pour les élancements allant de Él = 3 à 6.

Comme on le voit clairement, cette régression décroche dès l’élancement 6.
L’équations de cette régression est :
– 0,000686 Él 3  + 0,0117 Él 2 – 0,0702 Él + 0,8436
Cette régression commet une erreur relative de moins de 0,04 % dans la plage d’élancement allant de 3 à 6 (par rapport à la valeur analytique de l’aire du corps de moindre Traînée).
Le Coefficient Cylindrique surfacique nous paraît assez sensible à la position de l’épaisseur maximale (en plus d’être sensible à l’élancement) : Quand cette épaisseur maximale tend vers l’arrière du corps, ledit coefficient croît vers les valeurs 0,878 (pour l’élancement 3) et 0,853 (pour l’élancement 4), valeurs assez fortes qui sont celles du demi-ellipsoïde augmenté de son disque arrière (puisque l’épaisseur maximale est au culot).

Pour des positions moins extrêmes de l’épaisseur maximale, allant de 0,3 à 0,7 fois la longueur du corps, on obtient la famille de courbes suivante :
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Les positions d’épaisseur maximale les plus usuelles sont indiquées à droite des courbes.
Le segment de courbe rouge correspond à un position de l’épaisseur maximale au tiers du corps.
Sur la courbe correspondant à une position d’épaisseur maximale à 0,5 fois la longueur du corps ; on remarque un segment de courbe fuchsia qui est la simple translation de la courbe la plus basse, marquée 0,3. Ce segment de courbe fuchsia recouvre presque la courbe bleue pâle.
Ce hasard heureux (et curieux 
), ainsi que l’échelonnement en hauteur assez régulier des différentes courbes, permettent de déterminer un équation assez simple du Coefficient Cylindrique Surfacique du corps ellipsoïdo-cosinusoïdal, précise à 0,15 %, en fonction de son élancement et de la position de son épaisseur maximale.

Nous ne la donnons pas pour ne pas surcharger ce texte.
Cette équation est :
[– 0,000686* Él 3 + 0,0117 Él 2 – 0,0702 Él + 0,844] + 0,135 (XÉpMax – 0,3333)
…équation où Él est bien sûr l’élancement du corps complet et XÉpMax.la position de l’épaisseur maximale dudit corps exprimée en fraction de longueur du corps.
L’exigence en précision des travaux aérodynamiques étant ce qu’elle est, il est cependant sans doute plus simple, de s’en référer, en ce qui concerne la surface mouillée de nos corps d’Eiffel, aux suggestions d’Hoerner.

Celui-ci indique (p 114 de Drag) que la surface mouillée d’un corps profilé de révolution vaut (0,7 à 0,8) L P (P étant le périmètre du corps, L sa longueur, le coefficient 0,7 décrivant les formes moins pleine et le 0,8 les formes plus pleines).

On peut voir sur le graphe précédent que nous trouvons nous-mêmes 0,71 pour un corps d’Eiffel d’élancement 3,5 dont l’épaisseur maximale est placée au tiers (segment de courbe rouge).

Il peut néanmoins être plus sage d’utiliser comme critère de la friction la Surface Mouillée Projetée. Après intégration analytique, nous l’établissons à :

SMP = [  EQ \f(2;π) +  EQ \f((π2– 8);4 π) XÉpMax ] P*L  

... XÉpMax  étant toujours la position de l’épaisseur maximale du corps (en fraction de sa longueur), P étant toujours le périmètre du corps et L sa longueur.
Ce qui, pour des corps dont la position d’épaisseur maximale est au tiers, donne comme Surface Mouillée Projetée :
SMP =0,686 P*L   

On aura noté que cette Surface Mouillée Projetée dépend de façon très simple de la longueur, ce qui n’est pas la cas, par exemple de la Surface Mouillée (non projetée).

Toujours sur ce sujet des formes de moindre Traînée, notons également les propositions de Rob Duhamel dans la revue L’aérophile du 1er au 15 Février 1925
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Cet auteur propose d’ailleurs comme dénomination de cette forme le joli mot de lacrymiforme (en forme de larme, donc).
Si l’on dessine le corps à partir de sa pointe arrière, l’équation est :

y = x Racine[1–x2]

… x et y étant les dimensions relatives du corps (en fraction de son épaisseur et de sa longueur, donc)
Le même Duhamel propose également un autre tracé géométrique conduisant à la même forme.

Si l’on transforme l’équation donnée par Duhamel pour que le bord d’attaque de ce corps lacrymiforme soit à l’origine des axes, on obtient le libellé et le graphe suivants :
[image: image120.emf]Corps lacrymiforme de Duhamel
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Ledit libellé donne les demi-épaisseurs relatives en fonction de l’abscisse relative X.
Ce profil porte son maître-couple un peu avant 0,3 L (verticale jaune).
En cherchant à reculer la maitresse section du corps de Duhamel, nous avons trouvé ce nouveau libellé très simple dont l’épaisseur maximale est au ⅓ de la longueur :
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Le coefficient 1,3 est précis à mieux qu’un millième près. Sa valeur exacte est ¾  EQ \r(;3) . 
.
On peut comparer les formes avant de notre corps profilé de définition simple avec l’ellipse (dessinée ci-dessous en fuchsia) :
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Les différences sont minimes (nous avons ici moyenné la taille de l’ellipse pour qu’elle se présente tantôt au-dessous, tantôt au-dessus de la surface de notre corps profilé)…
Se pose cependant des questions sur les raisons pour lesquelles les aérodynamiciens ont été conduits au choix de telles formes pour les corps de moindre Traînée de section donnée 
 :

EXPLICATION  DES  FORMES  DES  CORPS  DE  MOINDRE  TRAÎNÉE
On peut s’étonner, par exemple, des formes rondes (assez renflées) du tiers avant de ces corps.

Ce n’est pas que des formes avant plus aigües comme celles mise en œuvre par Giffard (ci-dessous) (assez proches de celles du projet de dirigeable fusiforme du Colonel Renard testée par Eiffel que nous verrons plus bas), présenteraient une plus forte Traînée à l’incidence zéro :
[image: image123.jpg]Adérostat & vapeur de Henri Giffard.




Source : Wikipédia

…mais c’est que ces formes aigües induisent des décollements de l’écoulements sur l’avant du corps dès que celui-ci prend une faible incidence (comme cela se produit en 2D sur les ailes à bord d’attaque tranchant).

Puisque les formes pointues n’apportent pas de gain particulier en Traînée, il est donc préférable de les éviter au profit des formes arrondies que nous avons définies plus haut.
La chose est d’ailleurs plus évidente pour les dirigeables pour lesquels le critère de choix est le Cx à volume donné (ou Cx volumique, établi en référence à la puissance 2/3 du volume) : des formes avant plus pleines augmentent le volume de l’engin et, de ce fait, son Cx volumique s’en trouve diminué.

Cette réflexion sur les formes de l’avant (évidemment menée en subsonique) peut d’ailleurs nous être l’occasion de nous persuader que ces formes avant bien pleines ne brusquent pas l’écoulement pour la raison que ce dernier est prévenu à une certaine distance en amont de la présence de ces formes pleines. En quelque sorte, c’est l’écoulement qui carène de lui-même la partie avant des corps d’Eiffel…
[image: image124.jpg]



Source : Soufflerie Marey de l’Association Aérodyne et InterAction
Lorsque l’on observe bien les filets de fumées sur la face avant de l’œuf, on peut voir qu’ils commencent à s’écarter à presque un diamètre en avant du corps (en ordre de grandeur) (il est même visible que le filet axial commence à s’épaissir à peu près à cette distance, cet épaississement signifiant que les particules d’air et de fumées commencent à ralentir à l’approche du corps)  : il se produit donc ce que nous pourrions appeler un auto-carénage de la face avant du corps, cet auto-carénage évoluant évidemment très peu, dans son organisation géométrique, lorsque le corps (l’œuf, ici) prend de l’incidence.
Montrer une image de cet auto-carénage calculée en non-visqueux !
La forme en pointe de l’arrière des corps de moindre Traînée, elle, est plus naturelle : il s’agit bien, par le choix d’une telle forme, de ramener lentement l’écoulement autour du corps à la situation calme et inerte qui prévalait avant le passage du corps. 

Cette dernière nécessité d’abandonner les particules d’air à l’état inerte est d’ailleurs malheureusement en partie compromise par le fait que, à cause de la viscosité du fluide, il y a un entraînement résiduel inéluctable d’une certaine quantité des particules de ce fluide, les particules entraînées étant ensuite abandonnées, après passage du corps, à une vitesse non nulle, c.-à-d. avec de l’énergie…
Le progrès des mesures du mouvements des particules est tel, d’ailleurs, que faire le bilan des Quantités de Mouvement de ces particules en aval d’un corps donne immédiatement accès, avec une excellente précision, à la Traînée de ce corps…
DISTRIBUTION  DES  PRESSIONS  SUR  LES  CORPS  D’EIFFEL  À  0° :
Pendant la guerre 14-18, Eiffel lui-même avait mesuré la distribution des pressions sur un certain nombre de modèles de corps fuselés.
Sur ces modèles, des trous de diamètre 0,5 mm étaient percés à intervalles réguliers ; un seul de ces trous transmettait la pression alors que tous les autres étaient obturés « par des bouchons filetés en cuivre affleurant exactement à la surface »
 :
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La résistance de l’air et l’aviation, 2ème partie, document Aérodynamique Eiffel

Nous avons extrait de l'ouvrage d'Eiffel l’exemple suivant (isolé et retravaillé par nos soins) :
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Source : "Aérodynamique Eiffel"
Attention au fait que l’engin est décalé vers la droite…
Les pressions mesurées (qui sont des pressions relatives, c.-à-d. l’écart entre la pression mesurée localement sur le corps et la pression atmosphérique dans la chambre d’essais) sont ici exprimée en Kg/m² : elles ne sont donc pas adimensionnelle comme de nos jours (c.-à-d. référées à la Pression Dynamique).
Sur le graphe d’Eiffel les pressions sont exprimées en Kg(force)/m² ; il n’y a donc qu’à les multiplier par 9,81 m/s² pour les connaître en N/m² ou Pa.

Par ce moyen, la pression de 6,27 Kg/m² indiquée au point d’arrêt par Eiffel peut s’écrire 6,27*9,81 = 61,50 Pa.
Si d’un autre côté l’on prend acte de la vitesse de l’écoulement (ramenée sur ce graphe à 10 m/s, comme précisé dans la légende), on peut facilement calculer la Pression Dynamique prise en compte par Eiffel, à savoir : q = ½ ρ V² = 61,25 Pa  
.

Il nous est alors loisible de comparer cette pression dynamique de 61,25 Pa à la pression indiquée au point d’arrêt sur le graphe d’Eiffel (soit 61,50 Pa) : ces deux pressions sont les mêmes à 4 millièmes près, ce qui était attendu.
De nos jours, on le sait, ce n’est plus les surpressions locales que l’on dessine sur de tels graphes, mais les Coefficients de Pression adimensionnels rapportés à la Pression Dynamique, coefficients réellement adimensionnels et dont on est en droit de penser qu’ils sont également utilisés dans tout l’Univers 
.
Citons rapidement la valeur du coefficient de pression adimensionnel Cpn en un point quelconque n : 
Cpn =  EQ \f(pn – p∞;q) 

…Pn étant la pression mesurée au point n,

P∞ étant la pression de l’écoulement mesurée loin du corps

et q la Pression Dynamique de cet écoulement…
Quoiqu’il en soit de ce progrès qu’est l’adimensionnalisation des coefficients, étant donné que les pressions indiquées sur le graphe d’Eiffel sont également des pressions relatives 
, la courbe de ce graphe peut en être lue, à l’échelle des ordonnées près, comme une courbe moderne. 

Nous reviendrons à l’instant sur la lecture qui doit être faite de la distribution des pressions sur les corps fuselés, à partir d’autres exemples.
On peut cependant reprendre ici nos lunettes d’historien amateur pour noter qu’en 1879, dans le Bulletin de la Société philomathique de Paris, Alphonse Pénaud faisait déjà état de cette distribution des pressions sur les corps pisciformes (considérés comme corps de moindre résistance) :

« Presque au début de mes recherches, en 1870, je reconnaissais par des considérations théoriques approchées qu'il existe une différence capitale entre la résistance des corps pisciformes d’une part, et d'autre part la résistance des surfaces d'appui 
 et autres corps qui entretiennent autour d'eux de forts remous.
Le corps pisciforme, abstraction faite du frottement de sa surface et de la viscosité du fluide, récupère la majeure partie de la force vive imprimée par lui au fluide qu'il est obligé de déplacer pour se frayer passage : Par exemple, d'après mes vues, un fuseau suffisamment allongé éprouvera  une pression depuis sa pointe avant jusque vers le cercle où on peut lui mener un paraboloïde osculateur 
. Il y aura ensuite dépression sur le fuseau, d'abord jusqu'au milieu, puis à l'arrière jusque vers le cercle où on peut lui mener, en sens contraire, un nouveau paraboloïde osculateur. Enfin depuis ce cercle jusqu'à la pointe arrière, il y aura pression. »
Le réalisme de cette description est sidérant !
Le texte de Lange, beaucoup plus moderne, donne la distribution des pressions relevées sur huit fuselages à 0° d’incidence. Ne gardons de ces relevés que la distribution sur les fuselages d’Élancement 10, 5,71 et 4, tous trois à maître-couple placé à 40 % de la longueur :
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attention aux courbes et aux axes dans Word !
Nous avons surligné en rouge les courbes relatant les vingt-neufs relevés de pressions sur les trois corps.

Les marques pleines, données pour comparaison, représentent les résultats de calculs théoriques.

On constate bien que, pour chaque corps, la dépression maximale se produit au droit de la maîtresse section (cette section induisant évidemment l’accélération maximum des filets d’air).

D’autre part, il est patent que la valeur de cette dépression maximale est d’autant plus forte que le maître couple est fort, la forme de la courbe restant à peu près identique, à une homothétie près.
D’ailleurs, reprenons les trois courbes rouges ci-dessus et donnons leur, de gauche à droite, les couleurs bleu, gris et rouge (cette dernière inchangée, donc).

Si on les place sur les mêmes axes et qu’on les rapproche par homothétie en modifiant leur échelle verticale (en se désintéressant de la pression de point d’arrêt dont on sait qu’elle est représentée par l’unité), on obtient le graphe ci-contre :



[image: image128]
Mais ce qui est beaucoup plus passionnant, surtout pour les fuséistes qui déplorent la dépression de culot grevant le Cx de leurs engin en phase balistique, c’est que les trois courbes présentent un remontée au-dessus de la Pression Atmosphérique dans le dernier quart de la longueur des corps !
Cela signifie qu’il y a bien, pour ces trois corps, ce que nous appelons parfois un effet savonnette, cette effet propulsant en avant leur dernier quart sous l’effet de la surpression d’extrémité (nous appelons ainsi cet effet, par comparaison avec le mouvement que l’on peut donner à une savonnette en faisant pression sur son extrémité, c.-à-d. en la pinçant).
Le travail d’homothétie que nous venons de faire montre d’ailleurs que ce dernier quart des courbes est d’autant plus fort que la dépression maximum l’est. C'est-à-dire que, si l’on ne considère que l’ arrière-corps, l’action motrice de la surpression de l’extrémité vient compenser l’action freinante de la dépression qui la précède dans la même proportion pour ces trois corps.
Nous avons assez souvent signalé que les avant-corps de beaucoup de mobiles présentent un Cx de pression faible à nul (c’est le cas de beaucoup d’ogives de fusées) ; et nous constatons à présent que l’ arrière-corps des mobiles fuselés présente lui aussi un Cx total de pression très faible !

Pour obtenir la valeur du Cx d’arrière-corps des modèles de Lange, il faut évidemment intégrer ses courbes. Mais on peut quand-même noter que la section frontale soumise à la surpression d’extrémité arrière desdits modèles vaut 41 % du maître couple : c’est donc sur ces 41 % que s’appliqueront les surpressions d’extrémité !
De fait, après une intégration rapide 
, nous trouvons que l’effet savonnette produit une force de pression vers l’avant valant 72 % de la force de Traînée de pression du reste de l’arrière-corps. 

Le fuselage 4 de Lange est encore plus proche des corps d’Eiffel puisque son épaisseur maximale se situe à 30 % de sa longueur (quand l’optimum est souvent considéré comme 33 %). Lange lui trouve la distribution des pressions suivante :
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Si l’on compare cette distribution des pressions à celle mesurée par Lange sur son fuselage 2 (en rouge ci-dessous), fuselage 2 qui ne diffère que par la position de l’épaisseur maximale (40 % pour le fuselage 2 au lieu de 30 % pour le fuselage 4) :
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attention à la courbe rouge et ses axes dans Word !
…on constate avec intérêt que l’avancée de l’épaisseur maximale du fuselage 4 brusque quelque peu la mise en dépression sur la deuxième partie de l’avant-corps.

La position plus arrière de la maîtresse section du fuselage 2 (par rapport au 4) se traduit donc par un recul très net de l’abscisse de recompression (flèches bleues marquant le bas des courbes de pression), abscisse à partir de laquelle la pression reprend une croissance positive et à partir de laquelle, donc, la vitesse recommence à décroître.

Ce recul a une grande influence sur la transition de la Couche Limite, nous y reviendrons plus bas…
Quant au coefficient de Traînée (en repère vent) des corps complets, les auteurs le donnent comme valant 0,0141, 0,0285 et 0,024 (fuselage 1 à 3 dans l’ordre) en référence à la puissance 2/3 de leur volume. Ces mesures ont été effectuées par captation de l’effort de Traînée sur les corps complets et non par intégration des pressions locales (ce qui aurait d’ailleurs conduit à un Cx négligeable).

En référence à la section des corps, ces Cx deviennent, toujours dans le même ordre (c.-à-d. les élancements 10, 5,71 et 4) :
0,05,  0,067  et 0,0454.

Ce valeurs sont bien du même ordre de grandeur que celles que montre le graphe suivant ou encore ce graphe classique : 
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L'AÉRODYNAMIQUE ET L'ORIGINE DES TRAÎNÉES PARASITES :
Publication d’Inter Action : http://inter.action.free.fr/
…même si le Cx du corps d’élancement 10 est mesuré comme beaucoup trop faible (à savoir 0,05) : si l’on en croit le graphe présenté à l’instant, il devrait avoisiner 0,14 
 !…

Nous venons de constater l’existence de la surpression d’extrémité arrière sur les corps fuselés. C’est un phénomène que dévoilent évidemment les autres études.

Les études théoriques, d’abord :
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Comme on le voit, ces études théoriques prédisent une surpression de culot égale à la Pression dynamique au point d’arrêt. Il s’avère que cette prédiction, réalisée en fluide parfait est inexacte dans la réalité : la viscosité du fluide réel diminue notablement la valeur de cette surpression.
Les études pratiques font évidemment état de cette surpression arrière : La deuxième partie du texte L’AÉRODYNAMIQUE ET L’ORIGINE DES TRAÎNÉE PARASITES, publié par l’association INTER ACTION montre ainsi cette surpression d’extrémité sur le corps de révolution "c" dont la silhouette est dessinée ci-dessous (schéma c) et même sur la sphère au second régime (schéma b) :
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Le fait qu’il existe une certaine symétrie dans la répartition des pressions sur le corps "c" (et une tendance à la symétrie sur le corps "b") donne en partie raison à d’Alembert qui avait émis l’hypothèse que du fait de la réversibilité des mouvements du fluide autour d’un corps (donc du fait de la symétrie des lignes de courant autour de ce corps), ce fluide ne pouvait créer, au total, de force de Traînée sur le corps.
Le même texte d’Hunsinger et Offerlin décomptant les efforts produits sur le corps "c" par cette répartition des pressions, on peut y constater que la surpression à la pointe aval compense 88 % de la dépression existant en arrière du maître-couple.
Si l’homme de la rue conçoit assez facilement l’existence d’une zone de surpression autour du point d’arrêt (il sait que les particules de vent s’écrasent sur le milieu de son visage, par exemple, en y créant une surpression, de la même façon que les grains de sables que transporte parfois le vent y font collision), il est plus surpris d’apprendre que la nécessité pour le fluide d’accélérer pour contourner l’obstacle met ce fluide en dépression sur l’avant même de cet obstacle (disons en arrière du premier tiers de l’avant-corps) 
, en application du principe de Bernoulli : ce principe de Bernoulli, appliqué à l’aérodynamique, est évidemment ici contre-intuitif. 

Mais pour ce qui est de l’augmentation de la pression autour de la pointe arrière d’un corps fuselé, c’est notre intuition à nous-mêmes qui est mise en difficulté, avouons-le.
Cependant, une chose qui peut aider à la compréhension de cette augmentation terminale de la pression est le constat que le fluide est contraint d’acquérir dans cette zone une courbure vers l’extérieur du corps (pour ne pas rencontrer le fluide en provenance de l’autre côté du corps :


[image: image134]
On gagne alors à se souvenir que la pression dans un tube de courant est décroissante dans la direction du centre de courbure de ce tube de courant : il n’y a là rien que de très intuitif puisqu’il est facile de ressentir que les particules de fluide doivent, pour résister à la force centrifuge imposée par un virage :

( soit faire pression sur d’autres particules située plus à l’extérieur du virage du tube de courant (ou d’ailleurs s’appuyer sur le corps lui-même),

( soit être retenues par dépression aux particules qui passent plus à l’intérieur du virage
…ces deux façons de voir les choses revenant à constater que le gradient de pression est positif vers l’extérieur du virage des particules  :
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Comme on a tout lieu de penser que la pression existant à l’écart de la pointe arrière du corps mais à la même abscisse x (zone rosée) est assez proche de la Pression Atmosphérique, la pression sur les particules entourant la pointe arrière ne peut qu’être plus forte que cette Pression Atmosphérique.
Voici le résultat d’autres mesures de pression relatées par Hugh B. Freeman dans son rapport NACA No 443 sur un corps assez ressemblant au corps d’Eiffel : le dirigeable États-Uniens Akron :
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Sur cette très grande maquette (près de 6 m) ont été enregistrées pas moins de quatre cents mesures de pression à travers autant d’orifices affleurant à sa surface ; on remarque ci-dessous le faisceau de conduits transmettant la pression existant dans ces orifices :
[image: image137.jpg]



Source Caltech : http://windtunnel.caltech.edu/tenfoot/akron.jpg 

La répartition des pressions trouvée à 0° d’incidence sur ce modèle nu (sans empennage ni nacelle) est celle-ci (marques rouges) :
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Les septièmes marques de toutes les courbes à partir de la gauche (et du point d’arrêt) dessinent un ressaut qui est donné par les auteurs comme un artefact (notre flèche rouge).

On constate toujours, à l’observation de la courbe à marques rouges, la même allure de la répartition des pressions : Surpression du point d’arrêt suivie d’une nette dépression (correspondant à l’accélération nécessaire au fluide pour contourner l’obstacle) puis recompression progressive de l’écoulement en aval du maître-couple (celle-ci étant quelque peu ralentie ici, à distance, par la décroissance des sections locales légèrement en aval), puis recompression complète et surpression arrière (produisant notre salutaire effet savonnette).

On retrouve sur ce graphe la physionomie de la courbe relevée en 1919 par Eiffel.

Pour les autres incidences, les courbes de Freeman sont évidemment plus difficiles à exploiter, mais on retrouve bien la même évolution des pressions, ce qui promet une croissance de faible ordre de grandeur de la Traînée axiale en fonction de l’incidence (par exemple pour la courbe relevée à 6° d’incidence).

La force de Traînée totale de ce très grand modèle (toujours nu) a été également mesurée par Freeman dans la même soufflerie. En voici la courbe établie en repère vent, donnée dans un autre rapport NACA signé du même auteur :
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C’est évidemment la courbe "Bare hull" (carène nue) qui nous intéresse ici.
Le Coefficient de Traînée dessiné ici est calculé en référence à la puissance 2/3 du volume du modèle. En référence à sa section frontale, ce Cx prend la valeur de 0,052.
Dans la relation qu’il fait de ces essais, Freeman prend acte du fait que le Cx total de pression (intégré d’après les quatre cents relevé de pression) est presque nul et donc que le CX total (pression et friction) représenté par la courbe ci-dessus correspond finalement quasiment à la seule Traînée de friction sur l’enveloppe (calculée en régime totalement turbulent) :
"La comparaison directe de la Traînée mesurée et de la Traînée de Friction seule […] est justifiée par le fait que la Traînée de pression sur ce modèle déterminée par des tests de distribution des pressions est négligeable, dans la limite de précision des tests… 
"
Ce constat de Freeman peut donc être considéré comme une proclamation de succès puisque le profilage de l’enveloppe de ce dirigeable a ramené à presque rien sa Traînée de Pression.

Cependant la Traînée de Friction demeure encore et c’est bien là qu’apparaît classiquement la limitation au profilage des corps : on peut parfaitement réduire à presque rien leur Traînée de pression par profilage, mais ce travail résulte également en une augmentation de la surface de friction et donc de la Traînée de Friction.
L’accroissement du Cx de Friction apparaît d’ailleurs sur ce graphe dû au travail de Christian Guilié (c’est la courbe nommée Cxf ) :
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La proximité de cette courbe Cxf avec celle du Cx total du corps de révolution (courbe 1) pour des élancements supérieurs à 4 montre bien que le travail de profilage a donc atteint une perfection et qu’accroître l’élancement ne conduit qu’à une augmentation linéaire de la Traînée.
La courbe numéro 1 de ce graphe de Christian Guilié a été bâti par lui-même d’après les enseignements du Rapport NACA N° 291 en tenant compte d’apports ultérieurs. Voir à ce sujet notre texte ORIGINE  DES  COURBES  DU  CX  DES  CORPS  3D  SELON  LEUR  ÉLANCEMENT.
Note sur le Cf  moyen donné implicitement par ce graphe :

Puisque l’on peut se faire une idée assez juste de la surface mouillée des corps d’Eiffel, on peut avoir l’idée de calculer le Coefficient de friction exprimé dans le graphe ci-dessus par la courbe Cxf , courbe qui a probablement été déterminée par le calcul 
.
Hoerner prônant (p 114 de Drag) pour la surface mouillée des corps fuselés une valeur proche de 0,75*π D*L, cette surface mouillée peut aussi s’écrire 0,75*π D2*( (si (  est l’élancement).
Si l’on définit le Coefficient de friction moyen Cf comme le quotient de la Traînée de friction par la pression dynamique et la surface mouillée (ce qui est une définition usuelle) la Traînée de friction s’écrit : 

q Cf  [0,75*π D2*(]
Le Cx de friction, en référence à la section frontale est donc :

Cxf = Cf  [0,75*π D2*(] / (π D2/4) = 3 ( Cf 
En toute logique, et spécialement pour les élancement ( au dessus de 4, où l’estimation de la surface mouillée par Hoerner est plus précise, la courbe nommée Cxf  ci-dessus devrait donc être l’expression de l’équation Cxf = 3 ( Cf .
Autant dire que diviser les ordonnées de la courbe Cxf par 3 ( devrait nous informer du Coefficient de frottement moyen ayant présidé aux essais relatés par ce graphe.
Comme le lecteur peut le constater cependant, la courbe nommée Cxf  ne respecte pas tout à fait l’équation Cxf = 3 ( Cf puisqu’elle ne passe pas par l’origine.
La raison doit en être que la valeur de la surface mouillée prônée par Hoerner ne vaut que pour les élancements suffisamment forts puisque la friction de corps de faibles élancements ne dépend pas de façon simple de leur surface mouillée (on s’en persuade lorsque l’on pense à la friction sur le disque, qui est nulle).
Néanmoins, la courbe du Cxf que comporte le graphe ci-dessus donne bien implicitement le Cf  moyen des corps d’Eiffel (établi en référence à leur surface mouillée telle que calculée par Hoerner) et ceci selon leur Reynolds longitudinal.
Pour y avoir accès, il faut effectuer les corrections nécessaires 
 ; on constate bien que le Cf  moyen des corps d’Eiffel croît en fonction de leur élancement, comme énoncé par Hoerner :
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Sur ce graphe, les élancements sont indiqués en rouge.

Plus important encore est de constater que ces Cf  moyens tournent, pour les élancements de 3 et 4, autour de 3 ou 3,5 millièmes (pour un Reynolds voisin de 0,6 million).

Un coup d’œil sur le graphe des Cf  de la plaque plane montre qu’ils sont plus faibles que les Cf  totalement turbulents existant sur ladite plaque plane (pour ces élancements assez courts).
Ce résultat ne sera pas confirmé par d’autres comparaisons que nous effectuerons plus loin dans ce texte.
Pour cette raison, nous ne tenons pas à faire trop de cas de ces valeurs de Cf  moyens tirées par nous de la courbe du Cxf du graphe classique.

Mais nous pensons quand-même que l’on peut retenir l’idée (assez contre-intuitive, à notre sens) que le Coefficient de friction moyen des corps d’Eiffel (établi en référence à leur surface mouillée) croît légèrement avec leur élancement (alors que le Cf  sur la plaque plane décroît, quant à lui, avec l’élancement).
Des courbes équivalentes à la courbe ci-dessus (du moins celle des deux qui traite de corps de révolution) ont été établies par Eiffel dans sa soufflerie durant la guerre 14-18 et publiée en 1919. Voici, tirée de cet ouvrage de 1919, la courbe des coefficients de Traînée de corps 3D de section donnée selon leur élancement :
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Source : "Aérodynamique Eiffel"

En ordonnées sont les coefficients de Traînée K et K’ tels que les utilisaient Eiffel et qui ne sont pas strictement adimensionnels 
. K est le coefficient de Traînée référencé à la section frontale des corps et K’ celui référencé à la puissance 2/3 du volume des corps 
.
Le minimum de la courbe du Cx frontal (courbe notée K) équivaut à un Cx adimensionnel moderne de 0,038, ce qui est un peu plus faible que le minimum (0,04) de la courbe plus récente déjà montrée ; cependant, on peut penser que le Reynolds d’Eiffel était un peu plus fort que celui ayant présidé à l’établissement de ladite courbe (180 000).
Le texte d’Eiffel explique :

« La figure […] donne en fonction de l’allongement 
 les variations des coefficients K (rapportés à la surface du maître couple) […] de toute une série de corps fuselés que nous avons essayés. »
« Malgré les différentes formes que présentaient les pointes avant ou arrière de ces corps, les deux courbes montrent nettement l’influence de l’allongement. C’est pour les allongements de 3 à 4 que les coefficients de résistance sont les plus faibles. »

Il peut être utile de donner ici un nom aux différents « corps fuselés » essayés par Eiffel. Nous avons retrouvé en effet les mesures d’Eiffel ainsi que les caractéristiques des corps concernés :
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Nous avons ajouté sur ce graphe le corps fusiforme du Colonel Renard (testé par Eiffel), ainsi que les valeur du Cx frontal du corps sphéro-conique également étudié par Eiffel. La transformation des Cx frontaux des différents modèles de dirigeables en Cx volumiques (courbe supérieure nommée K’) lève les derniers doutes sur nos dénominations : la probabilité que deux corps différents de même élancement et même section frontale aient un même volume est assez faible.
À propos de ses courbes, Eiffel précisait également :

« Les coefficients donnés dans cette figure […] se rapportent à des vitesses pour lesquelles les coefficients sont constants. »

Eiffel n’avait pu manquer de constater en effet que si le coefficient de Traînée de certain corps non profilés sont indépendant de la vitesse de l’écoulement (ou plutôt à ce que nous appelons à présent le Nombre de Reynolds), ce n’est pas le cas pour les corps suffisamment profilés. Nous y reviendrons dans la dernière partie de notre étude.
Toujours à propos de ces même courbes, Pierre Rebuffet, qui les cite p. 281 dans son ouvrage malheureusement non réédité, les indique relevées « à faible vitesse ». Nous estimons personnellement le Reynolds de ces essais autour de 400 000 
.
Nous avons déjà attiré l’attention sur le fait que le minimum de Traînée des dirigeables de volume donné n’est pas situé au même élancement que le minimum de Traînée des corps de révolution de section donnée (qui est à l’élancement 3, comme on le voit sur le graphe ci-dessus).

Démontrons-le en recherchant l’Élancement de Traînée minimum d’un dirigeable de volume donné arborant la forme des Corps d’Eiffel ou assimilés.
Cette recherche revient à choisir parmi les silhouette ci-dessous celle qui va procurer la Traînée minimum (sachant que cette silhouette sera mise en œuvre à une échelle donnant au dirigeable un volume donné) :


[image: image144]
(les silhouettes ci-dessus ont bien-sûr été obtenues par simple homothétie)

Construisons par la pensée un dirigeable (arborant cette forme et possédant un élancement de 3 (c’est la silhouette en bleu plus sombre ci-dessus).
Nous connaissons son Cx frontal : la courbe ci-dessus nous le promet à 0,04.
Sa Traînée sera donc, en Newton : TÉl 3 =0,04*SÉl 3*q  (SÉl 3 étant la section frontale de ce corps d’élancement 3 et q la Pression Dynamique qu’il rencontre).

À présent construisons par la pensée un dirigeable d’Élancement 4. La même courbe lui assigne un CX frontal de ~ 0,048.
Sa Traînée est donc : TÉl 4 =0,048*SÉl 4*q  (SÉl 4 étant la section frontale de ce nouveau corps)
Mais puisque nous devons conserver à ce nouveau corps un volume égal à celui du corps d’Élancement 3, sa section doit être plus faible (puisqu’il est plus long que le dirigeable d’Élancement 3). Cette section vaut donc  ¾ SÉl 3 (de telle sorte que son volume soit bien ¾ SÉl 3* 4/3LÉl 3 Kp = SÉl 3*LÉl 3 Kp qui est le volume du premier dirigeable, Kp étant le coefficient prismatique de la forme 
).
La Traînée suscité par ce dirigeable d’Élancement 4  est donc :

TÉl 4 =0,048*¾ SÉl 3*q = 0,036 SÉl 3*q 
Or la Traînée du dirigeable d’Élancement 3 valait 0,04 TÉl 3 : On a donc bien gagné légèrement (10 %) sur la Traînée en faisant passer l’Élancement de 3 à 4.
Si l’on adopte comme Coefficient Prismatique Kp = 0,56613 pour ces corps d’Eiffel d’Élancement quelconque (c’est cette valeur que nous avons calculé d’après la silhouette ci-dessous déjà montrée), on peut tracer l’évolution du Cx volumique des Corps d’Eiffel de différents Élancements (volumique signifiant ici "en référence à la puissance 2/3 de leur volume", un Cx ne pouvant être établi qu’en référence à une surface) :
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On remarque comme précédemment que le minimum de la Traînée ainsi définie est légèrement décalé vers l’Élancement 3,5 par rapport au graphe de C. Guilié montré à l’instant.

D’autres sources, ainsi que la réflexion exprimée dans la note ci-dessous, nous font penser cependant que ce minimum est plutôt placé à l’allongement 4.
Ceci étant, il faut insister sur le fait que le calcul que nous venons d’effectuer reflète les propriétés de corps profilés selon les formes prônées par Eiffel (formes dont nous avons donné les équations plus haut). Il s’avère que dans le cas des dirigeables (dont on cherche effectivement à minimiser la Traînée à volume donné), les formes utilisées s’éloignent quelque peu de celles prônées par Eiffel, en ceci qu’elle seront légèrement plus volumineuses dans leurs extrémités ; nous y reviendrons plus bas…
À tout seigneur tout honneur : Signalons en passant qu’aux dires même d’Eiffel, le principe du Cx volumique d’un corps (Cx établi en référence à la puissance 2/3 de son volume) a été proposé en premier par Prandtl. 

Note sur la détermination mathématique du minimum de Cx volumique :

Nous avons eu l’idée d’effectuer l’analyse mathématique suivante du problème :

Le Cx volumique Cxv se déduisant naturellement du Cx frontal Cxf de la façon suivante :
Cxv =J Cxf / (2/3
…J étant un coefficient fixe et ( l’élancement, rechercher le minimum de Cxv revient à rechercher l’annulation de sa dérivée par rapport à (, ce qui revient à écrire :

 EQ \f(dCxv;d() = J  EQ \f(d;d() [Cxf / (2/3] = 0

…soit évidemment :

 EQ \f(d;d() [Cxf / (2/3] = 0

La dérivation de ce quotient (où Cxf lui-même dépend de () est automatique et il en résulte :

 EQ \f(dCxf;d() =  EQ \f(Cxf;() 
…qui est l’équation devant être vérifiée au minimum de Cxv.
Après analyse du graphe du Cx frontal déjà présenté, il apparaît que cette équation n’est vérifiée qu’au point de tangence de la courbe avec une droite passant par l’origine (construction fuchsia ci-dessous) :
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Et cette tangence se produit très légèrement avant l’élancement 4. Sur d’autres graphes, comme celui qui suit, c’est un tout petit peu après cet élancement 4 que ce produit la tangence :
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L'AÉRODYNAMIQUE ET L'ORIGINE DES TRAÎNÉES PARASITES :
 Publication d’Inter Action : http://inter.action.free.fr/
Sur le graphe précédant cette dernière note (et qui montre bien que la courbe du Cx volumique est très plate près de son minimum, nous avons fait figurer également les marques carrées rouges ceintes de vert du dirigeable Akron et des trois corps de Lange les plus proches des corps d’Eiffel. Ainsi que nous l’avions fait remarquer plus haut, le Cx du corps d’Élancement 10 semble beaucoup trop faible.
La courbe jaune reprend le Cx de Friction avancé par Guilié sur son graphe, mais il est exprimé ici en référence à la puissance 2/3 du volume des corps. 
L’essentiel à retenir de ce graphe, cependant, est que le Cx volumique d’un corps d’Eiffel (et donc d’un dirigeable) peut descendre assez près de 0,02 pour un élancement proche de 4 (ou légèrement supérieur)…

Lorsque nous évoquons les dirigeables, nous pourrions aussi évoquer les bulbes de quilles de voilier puisque ces bulbes contiennent le lest (en plomb) et que le problème des architectes navals est aussi de donner à ce volume donné de plomb la forme de moindre Traînée.

Le plus bel exemple de cette mise en application des principes de Mécanique des Fluides demeure celle qui fut effectuée sur le lest du Pen Duick III d’Éric Tabarly :
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Nos mesures sur photos indiquent d’ailleurs que l’élancement choisi pour ce bulbe n’est pas l’élancement idéal puisqu’il tourne autour de 3,3.
La nécessité de réduire la Traînée à volume donné s’impose évidemment pour les réservoirs de bout d’ailes :
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Source Wikipédia : http://no.wikipedia.org/wiki/Lockheed_Constellation
N’était l’influence perturbatrice des ailes, la forme des Corps d’Eiffel  n’est cependant pas forcément la forme idéale à donner à un corps de volume donné comme ces réservoirs de bout d’aile.

En particulier un dirigeable de volume donné gagne plus à remplir ses extrémités avant et arrière qu’il perd en Traînée à le faire (c.-à-d. que remplir ses extrémités lui permet de diminuer sa section frontale, pour un volume constant, et que cette diminution de section frontale est plus faste qu’est néfaste en profilage le remplissage des extrémités)…
Cette insensibilité de la Traînée au remplissage des extrémités (à volume constant) s’explique par la faiblesse de l’écart entre la courbe jaune de la Friction et la courbe bleue du Cx du graphe ci-dessus : cet écart représente en effet le Cx de Pression et sa modicité montre bien qu’à partir d’un élancement de 4 le travail de profilage est quasiment arrivé à ses fins et ne peut guère être détérioré significativement.
Le fait que, pour un corps profilé ce soit la Friction qui donne l’essentiel du Cx total est tout à fait admis par Hoerner, puisqu’à la page 114 de son ouvrage Drag, il propose pour le Cx volumique des dirigeables, sous le nom d’équation (36), le libellé suivant :

Cx = Cf  [4 (1/3  + 6 (–1,2 +24 (–2,7 ]
…( étant l’élancement du corps… 

Un autre formulation donne des résultats équivalent pour le même Cx volumique (mais ~ 5 %  plus faibles) sans passer par le calcul du Cf :

Cx = [0,172 (1/3 + 0,252 (–1,2 + 1,032 (–2,7 ] / ReL1/6
…ReL étant le Reynolds basé sur la longueur du corps et ( son élancement.
Les auteurs qui citent cette formulation 
 l’attribuent à Hoerner mais nous ne l’avons pas retrouvée chez cet auteur. Comme l’écart entre ce libellé et le précédent aurait très bien pu être corrigé par modification de tous les coefficients, nous avons tout lieu de penser qu’il est volontaire et ne correspond qu’à un choix différent du libellé du Cf  turbulent.

L’identification terme à terme des deux formulations précédentes montre que le Cf  choisi est   EQ \f(0,043;ReL1/6) . Cette valeur du Cf  est très proche de la régression de la formule de Schoenherr conseillée par Hoerner pour les ReL de 106 à 108, à savoir :
CfTurb   =  EQ \f(0,044;ReL1/6 )  

La formulation héritée d’Hoerner donne accès au Cx volumique du ballon lorsque l’on en a déterminé et l’élancement ( et le Reynolds longitudinal (donc la longueur, à vitesse donnée).

Par contre elle n’est guère pratique pour guider les ingénieurs dans une pré-étude. Si l’on songe cependant que la longueur (et donc le Reynolds longitudinal) varie, à volume constant, comme la puissance 2/3 de l’élancement, on peut écrire :
Cx = [0,172 (1/3 + 0,252 (–1,2 + 1,032 (–2,7 ] / (K ()(2/3)*1/6
soit :

Cx = K’[0,172 (2/9 + 0,252 (–1,31 + 1,032 (–2,81 ]
…libellé où K’ est une constante dépendant évidemment de la vitesse de l’écoulement, du volume du ballon et de son coefficient prismatique. 

D’après des calculs rapides, cette constante K’ vaut :

0,1537/[U1/6 (Volume/Kprism)1/18],
…si Kprism est le coefficient prismatique (ou cylindrique) du ballon et Volume son volume.
Cette nouvelle formulation nous permet de placer à l’élancement 5,67 le minimum du Cx d’un ballon de volume donné (ce ballon présentant une silhouette homothétique à une silhouette donnée) 
 :
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(graphe établi pour la vitesse et le volume indiqué, ainsi que pour un coefficient de remplissage cylindrique de 0,7 admis comme valeur moyenne par Hoerner pour les formes de dirigeables)
Rappelons que cette formulation est valide pour des Reynolds compris entre 106 et 108.

Nous dégageons donc ici un nouvel optimum pour l’élancement, cet optimum apparaissant comme différent de ceux que nous avons déjà rencontrés : la raison en est une prise en compte plus fine du coefficient de friction, celui-ci étant ici basé sur le Reynolds longitudinal (qui varie légèrement avec l’élancement du ballon, à volume constant).
Cet optimum de 5,67 vient nous rappeler l’appréciation de Fabio R. Goldschmied dans son texte sur le contrôle actif de la couche limite : « L’élancement optimum des corps fuselés (sur la base du Cx volumique) a été trouvé expérimentalement entre 5 et 6 : Dans cette plage, la somme des traînées de friction et de pression est minimale en référence au volume. Ces résultats ont été déterminés en souffleries et bassins hydrauliques à des Reynolds voisins de 107. » 

La courbe fuchsia dessine pour mémoire le Cx frontal de ce ballon (pour mémoire car son minimum est ici sans signification). L’utilité de cette courbe fuchsia est d’indiquer que les Cx frontaux atteints par ces corps de fort Reynolds sont plus faibles que les Cx, également frontaux, de la courbe classique, du fait de la moindre valeur des Cf  en jeu. Il faut en effet se souvenir que le Coefficient de friction Cf  diminue lorsque le Reynolds longitudinal croît (selon la pente générale des fameuses courbes de la friction sur la plaque plane). Nous aurons, à titre d’exemple, l’occasion de transformer la courbe classique du Cx frontal des corps fuselés (établie à un Reynolds diamétral de 180 000) en une proposition de famille de courbes étagées en fonction du Reynolds diamétral (ces corps fuselés ayant cependant des extrémités moins pleines que les dirigeables). Hoerner a dessiné de même une famille de courbes pour différents Reynolds longitudinaux et on peut noter que l’extrapolation de ces courbes pour le Reynolds 108 donne un Cx minimal de 0,03 pas très éloigné de celui de notre courbe fuchsia d’après Hoerner (ce Cx minimal fuchsia étant également atteint à un Reynolds longitudinal de ~108).
Si l’on revient à présent au raisonnement qui a façonnée la formulation d’Hoerner pour le Cx volumique des ballons dirigeables, on remarque que son dernier terme 1,032 (–2,7 pourrait être supprimé pour des corps comme les Corps d’Eiffel où n’existe pas de « traînée due au décollement de l’écoulement », mais cela ne rapproche que très peu les courbe bleue et rouge…
Cette formulation d’Hoerner semble constituer une bonne approche du Cx volumique des corps fuselés…
Les auteurs d’un autre texte, AERODYNAMICS AND HOVERING CONTROL OF LTA VEHICLES, proposent d’ailleurs une application numérique de la formulation originale d’Hoerner dans un cas particulier 
 :
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Ils indiquent bien que, dans cette formulation, le Cf  à prendre en compte est celui existant sur la plaque plane plaque (plaque de même longueur, si nous pensons correctement). 

Bien que nous n’ayons pas retrouvé, en refaisant leurs calculs, exactement le même profil de courbe que sur le graphe ci-dessus, nous devons admettre avec intérêt le constat des auteurs que la Traînée de décollement de l’arrière des corps (zone grisée) devient négligeable à partir de l’élancement 4 (cette Traînée de décollement étant due au dernier terme de l’équation d’Hoerner, à savoir le terme à la puissance ‑2,7).
Ainsi que nous l’avons écrit dans notre texte LE CX DES FUSÉES, l’augmentation de l’élancement des fusées ogivo-cylindriques (à volume égal) produit à la fois une réduction de la Traînée de Pression (par diminution de la section frontale) et une augmentation de la Traînée de Friction (par augmentation de la surface de friction), de sorte que pour ces engins aussi, comme pour les dirigeables ou d’une façon générale pour les Corps d’Eiffel (ou assimilés), il existe bien un élancement de moindre Traînée.
Le fait que la Traînée de Friction deviennent prépondérante lorsque le profilage du corps est réussi suggère alors d’autres voies à la réduction de la Traînée : celles du contrôle de la Couche Limite, ce contrôle visant à maintenir ladite Couche Limite dans son état laminaire sur la plus grande longueur possible du corps.
Le graphe du Cx volumique selon l’élancement des Corps d’Eiffel ci-dessus est censé être établi avec une Couche Limite pleinement turbulente (c.-à-d. turbulente sur l’essentiel de la longueur du corps). Maintenir la Couche Limite laminaire sur la plus grande partie du corps peut donc notablement diminuer la Traînée puisque, comme l’on sait, la Friction naissant d’une Couche Limite laminaire est beaucoup plus faible que celle naissant d’une Couche Limite turbulente.
Nous aurons l’occasion de reparler de ce contrôle de la Couche Limite en fin de ce texte.
Dans le courant de ce texte, nous avons fait essentiellement appel à des Cx frontaux et à des Cx volumiques.

Cependant, il peut arriver que ces Cx ne soit pas utilisables dans une réflexion donnée.

Nous allons le constater en faisant état du magnifique travail de cinq élèves du lycée Louis Bascan de Rambouillet qui, dans le cadre de leur TPE, on réalisé le carénage souple d’une bicyclette tandem :
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La mise en pression de ce carénage se fait par porosité du tissus blanc visible au bord d’attaque.

L’épaisseur choisie par ces étudiants pour ce carénage a été de 14 % (relativement à la longueur de l’engin).

Cette épaisseur relative nous a interrogé. Nous l’avons, dans un premier temps, comparée au carénage de l’habitacle du Gossamer Condor 
, le premier avion à pédale à avoir vraiment volé :
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Des mesures, sur des plans imprécis, placent l’élancement de l’habitacle du Gossamer Condor à un peu plus de 4.
Cependant le cahier de charge que doit remplir ce dernier carénage n’est pas tout à fait celui au carénage du tandem (indépendamment du fait que l’avion à propulsion humaine croisait à seulement 17 Km/h).
Nous avons donc eu envie de reprendre le cahier de charge du carénage de tandem (dans une version simplifiée) et de calculer la Traînée que suscite le carénage de deux cylindres espacés de 0,8 D selon l’épaisseur e qu’on accorde à ce carénage.

Lesdits cylindres peuvent évidemment être considérés comme l’espace de vie des passagers et .. moteurs du véhicule.
On peut remarquer sur le schéma ci-dessous que ces deux cylindres sont carénés correctement par la forme rouge d’élancement ~ 4 ; cependant, l’épaisseur absolue e de celle-ci entrant en jeu dans la surface frontale et donc dans la Traînée (conjointement au Cx qui est lié, on le sait, à l’élancement), on peut avoir intérêt à augmenter cet élancement pour dessiner un carénage de moindre épaisseur (forme bleue) :


[image: image154]
Le risque est bien-sûr, comme d’habitude, de perdre par friction (du fait de l’importance de l’élancement) ce que l’on gagne par diminution de la surface frontale (de l’épaisseur, ici).

Puisque le Cx des barreaux est donnée également dans la graphe classique, il n’est pas besoin de réaliser des essais en soufflerie pour déterminer l’optimum d’épaisseur absolue du carénage :

Chaque épaisseur absolue (choisie nécessairement au-dessus de 1D) impose un certain élancement pour que les deux cylindres soit carénés : il est ainsi facile de penser qu’une épaisseur 1D obligera à faire usage de l’élancement infini (ce que laisse deviner l’élancement de la forme bleue schématisée ci-dessus, dont l’épaisseur e est assez proche de D).

Après saisie de la courbe du Cx frontal du barreau (mât torpédo) sur le graphe classique on peut déterminer facilement la Traînée suscitée par chaque carénage.

Il apparaît alors que la surface de référence à prendre pour en tirer le Cx est bien la surface frontale du premier cylindre (qui masque évidemment la surface frontale du second cylindre), à savoir D H (si H est la hauteur dudit cylindre).
Cette surface de référence pourrait d’ailleurs être nommée surface de référence pragmatique (nous revenons sur ce choix plus bas).
À cette condition, on obtient par investigation manuelle la courbe bleue du Cx pragmatique suivante (Cx établi en référence à la surface frontale du premier des cylindres) :
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attention au Reynolds dans Word !
Le minimum de Traînée est obtenu sur cette courbe bleue pour un quotient e/D supérieur à 1,2, assez proche de celui du schéma inclus dans le graphe ci-dessus.
La marque à cœur rouge représente le Cx du carénage de 3,4 d’élancement (nous y revenons à l’instant).
L’épaisseur relative, pour une abscisse e/D donnée, est donnée par la courbe fuchsia et la construction rouge.

À la Traînée minimale du dispositif, l’épaisseur relative est de 27 % (épaisseur du carénage relativement à sa longueur) ; cela correspond à un élancement de 3,7 qui n’est pas si loin de l’élancement optimum d’un barreau 2D à section frontale donnée (qui apparaît comme valant 3,4 d’après le même graphe).
Pour connaître la Traînée minimale de ce barreau 2D (pour une Pression Dynamique unitaire), il faut donc multiplier les 0,0615 promis par la courbe bleue par D et par la hauteur H du barreau.

Ces deux dernières multiplications donnent d’ailleurs plutôt la Traînée d’une portion de barreau infini d’épaisseur optimale que la Traînée réelle du dispositif : en effet, même si nous venons de l’analyser en 2D, le tandem caréné reste un corps 3D : les possibilités de contournement du carénage par la partie haute (et dans une moindre mesure par la partie basse, près du sol) vont entraîner une diminution de sa Traînée.

Cette diminution du Cx par contournement des extrémités est un phénomène bien connu, il explique, entre autres, que les Cx des corps 3D sont toujours nettement plus faibles que ceux des corps 2D de même profil.

Cette diminution apparaît dans le graphe classique et on peut la quantifier en notant qu’à l’élancement de Traînée minimale le corps de révolution montre un Cx plus faible que celui du barreau 2D (d’un facteur 0,8 
).

La cause de cette plus faible valeur du Cx des corps 3D (par rapport au Cx des corps 2D) réside, mais nous aurons l’occasion d’en reparler, dans le fait que la distribution des pressions sur un corps 3D est notablement plus faible que celle existant sur un profil 2D.
Nous avons représenté ci-dessous les deux évolutions de pression qu’on peut relever en soufflerie sur un barreau 2D (en bleu dense) et sur un corps fuselé 3D (en bleu clair) :
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Les ordonnées de ces deux distributions sont évidemment à lire par rapport à l’axe du saumon.

Il faut garder ici à l’esprit que les distributions représentées ci-dessus sont celles qui existent quand les écoulements sur les deux corps (2D et 3D) sont indépendants.

Ce n’est bien sûr pas le cas dans la réalité, mais on peut quand même tirer de cette différence dans la distribution des pressions que les filets d’air manifesteront une tendance à déplanifier leur écoulement autour du barreau 2D :

( au bord d’attaque en s’élevant vers le saumon pour s’approcher des plus faibles pressions que celui-ci suscite (tendance au contournement vers le haut) ;
( puis en s’abaissant, plus en arrière, vers la dépression plus forte créée par le passage de l’épaisseur maximale du barreau 2D ;

( vers le bord de fuite, les filets fluides pourraient être sujet à une tendance à une élévation leur permettant de s’éloigner de la zone de surpression du saumon (plus marquée sur le corps 2D), ceci du moins si le mélange des écoulements 2D et 3D n’a pas modifié cette caractéristique 3D…
Quoiqu’il en soit, ce passage d’un écoulement 2D à un écoulement 3D sur le carénage du tandem laisse entendre que ce dernier pourrait présenter une Traînée un peu plus faible que celle que nous venons de prédire sur notre graphe :
Problème des extrémités des profils 2D (à l’incidence nulle)

Hoerner fait état de ce phénomène à la page 98 de son ouvrage Drag à l’occasion d’une étude sur les extrémités d’ailes. Il note qu’à portance nulle ou presque nulle l’accroissement de Traînée occasionnée par les deux extrémités carrées d’une aile (extrémités coupées à la serpe donc, sans saumons) est :

0,15 q e2, q étant la Pression Dynamique et e l’épaisseur (absolue) du profil.
En référence à la section frontale e b de l’aile, l’accroissement de Cx est donc 0,15 e2 / (e b) = 0,15 e / b , pour deux extrémités. 

Dans le cas du carénage de tandem cet accroissement de Cx frontal de 0,15 e / b vaut 0,041 
.

Le minimum de Cx étant de 0,0615 /1,2 = 0,0513, on remarque que l’accroissement de Traînée dû aux extrémités est du même ordre que le Cx du profil lui-même.
Fort heureusement, Hoerner signale sur la même page que l’utilisation de saumons de révolution (proches, donc, de celui que nous avons dessiné ci-dessus, la génératrice des saumons étant celle du barreau 2D) annihile cette augmentation de Traînée du profil et conduit même à une diminution de Traînée de 0,04 q e2 pour deux saumons, soit un diminution de Cx de 0,04 e / b (en référence à la section frontale e b du profil sans saumons) 
.
Cette façon de traiter l’extrémité d’un profil 2D semble être adoptée sur beaucoup de kiosque de sous-marins 
 :
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Source : Wikipédia, Submarine_Oscar_class

On la retrouve également sur cet avion radar (Lockheed EC-121P) :

[image: image158.jpg]



Source Wikipédia

(noter également les réservoirs de bouts d’ailes traités comme des Corps d’Eiffel)

Gageons d’ailleurs, dans le cas de notre tandem caréné, que l’influence du sol limitera les mouvements verticaux existant à l’extrémité basse du barreau 2D, ce qui pourrait limiter l’influence de cette extrémité basse (mais cette opinion peut être contestée).

Hoerner conclut sur cette question des extrémités d’ailes en écrivant : « Il semble possible que la traînée [à portance nulle] d’une aile d’envergure limitée soit plus petite que celle d’une aile à deux dimensions [d’envergure infinie]. »
D’ailleurs c’est bien la situation que l’on retrouve, au moins mnémotechniquement, dans le graphe classique puisque la Traînée minimale du corps 3D (qu’on pourrait assimiler à une aile d’envergure nulle munie de deux saumons d’extrémités arrondis) est inférieure à la Traînée minimale du corps 2D (supposé d’envergure infinie)… 

Pour en revenir au carénage du tandem, on pourra donc raisonnablement s’en tenir à la simplification consistant à le considérer comme un corps 2D.

Sa Traînée minimale sera alors q*0,0615*D*H (q étant la Pression Dynamique et H étant la hauteur du carénage) et c’est donc 0,0615 qui est le Cx du corps en référence à la section frontale à caréner (celle du premier cylindre, de diamètre D).

Comme nous l’avons vu à l’occasion d’un calcul, et bien que ce Cx ne puisse constituer un critère de choix, en référence à sa propre section frontale (épaisse de 1,2 D), le carénage présente un Cx de :

0,0615*D*H / [1,2 D*H]

…soit 0,0513, ce qui est très peu au-dessus du minimum de la courbe classique.
Note sur le choix de cette surface de référence pragmatique :
Pour le jeune aérodynamicien, il est important de noter que c’est bien le choix de la surface frontale du premier des deux cylindres à caréner qui est le plus utile : le Cx frontal référencé à cette surface frontale n’est pas tout à fait le Cx frontal du carénage et pas du tout son Cx volumique.
Ce choix pragmatique de surface frontale est typiquement celui d’un chef d’entreprise ; celui-ci s’exprimera ainsi aux aérodynamiciens à qui il confiera le dessin des formes du carénage :

« J’ai un couple de cylindres espacés de n fois leur diamètre et de telle section frontale : À vous de me pondérer cette section frontale par un Cx qui minimise l’énergie nécessaire au déplacement de ces cylindres ! »
Et il pourrait ajouter :

« Tous vos autres Cx me sont indifférents ! »
Jusque là, dans notre analyse de ce carénage de tandem, nous avons supposé qu’on pouvait modéliser les passagers (et moteurs) de ce véhicule comme deux cylindres espacés de 0,8 D.

Si l’on écarte un peu plus ces cylindres (de 1, 1,2 D), l’épaisseur optimum du carénage devient plus forte et la Traînée croît légèrement (courbes bleu clair et verte). Pour un écart plus faible (0,5 D, courbe violette, ou 0D, courbe noire), c’est l’inverse :
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Attention aux écarts entre cylindres dans Word !
On peut tirer de notre graphe (dont l’imprécision commence à se faire sentir 
) que les minima des courbes tracent probablement le segment rouge ci-dessus.

Ce segment naît au point (1 ;0,0504), ce que l’on peut justifier ainsi : Pour un écart entre les deux cylindres de –D (c'est-à-dire lorsque les deux cylindres sont confondus), on peut caréner ce cylindre unique avec une forme d’épaisseur D ; dans cette situation, le Cx référencé à la surface frontale du cylindre est alors le Cx minimal d’un barreau selon son élancement sur la courbe classique, soit 0,0504 et l’abscisse e/D est unitaire.
La position des épaisseurs optimales sur ce segment rouge nous semble assez régulière.
Sur le graphe ci-dessus, nous avons également porté le segment gris correspondant au Cx 
 d’un carénage utilisant systématiquement l’élancement optimal de 3,4 (optimum pris évidemment sur la courbe classique du Cx frontal barreau) : ce choix de carénage peut en effet constituer un premier réflexe (bien qu’il ne soit pas forcément le meilleur, nous l’avons vu) : il revient à caréner nos deux cylindres (toujours séparés d’une distance donnée) avec la plus petite forme d’élancement 3,4 qui peut les circonscrire ; donnons ici deux exemples de ce carénage a minima pour deux espacement de cylindres :


[image: image160]
La traînée de chaque carénage est évidemment q e H 0,0504 (H étant la hauteur des cylindres et 0,0504 le Cx de ce carénage pour l’élancement optimal de 3,4).

Si l’on référence à la surface frontale D H du premier cylindre cette Traînée (ce qui constitue le référencement pragmatique), le Cx devient évidemment (e/D) 0,0504 .
C’est cette équation du Cx selon l’abscisse e/D qui dessine le segment gris du graphe ci-dessus.

Dans un premier temps, nous avons été surpris que ce segment gris se montre tangent à l’ensemble de nos courbes (les points de tangences sont les marques à cœur rouge).
Une investigation dans les cellules de notre tableau Excel montre cependant que les points de tangence avec les différentes courbes se produisent bien à cet élancement 3,4.

Comme ce même élancement de 3,4 correspond au minimum du Cx frontal d’un barreau référencé à sa propre surface frontale, les faibles variations d’élancement autour de ces 3,4 optimaux se traduisent par une très faible variation du Cx frontal du carénage (toujours référencé à sa propre surface frontale), ou par une progression linéaire le long de notre segment gris si, comme sur notre graphe, le Cx est référencé à la surface frontale du premier cylindre.
L’existence de notre segment gris est donc explicable. Mais la démonstration logique que nous venons d’en faire jette une curieuse lumière sur le segment rouge dont la rectitude apparente nous pose toujours question…
Ce qu’on peut dire, par contre, c’est que ce segment rouge n’est guère éloigné du segment gris, ce qui peut expliquer son apparente rectitude.

Au demeurant, ces deux segments (l’optimum de Cx référencé à la surface frontale du premier cylindre et le Cx , référencé de même, d’un carénage d’élancement 3,4) sont si proches et les minimum des courbes si plats, que notre graphe justifie le réflexe de caréner nos deux cylindres par un carénage d’élancement 3,4.
Pour ce dernier choix de carénage, le Cx pragmatique dessine la courbe suivante, assez proche d’une droite :
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Pour en finir avec nos investigations sur le carénage de deux cylindres, on peut noter que, les courbes de Cx pragmatique étant très plate, le choix d’un épaisseur un peu plus forte pourra donner plus de volume vital aux cyclistes, et ceci pour un faible coût en Traînée (l’élancement 3,4, dessinant le Cx ci-dessus, pouvant être choisi pour cette raison)
Revenons au travail de nos cinq étudiants qui, après mesures de Traînée sur le toit d’une berline :
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… ont estimé avoir obtenu une division du SCx du tandem par un facteur 5.
Abandonnons-les à regret en rappelant que nos calculs précédents sont basés sur le graphe des Cx établi au Reynolds (sans doute diamétral) de 0,18 million et probablement en Couche Limite pleinement turbulente. Le Reynolds du carénage de tandem tourne, quant à lui autour de 0,7 million 
, ce qui pourrait entraîner une légère baisse du Cx totalement turbulent propre aux Corps d’Eiffel (dans notre propre analyse, cependant, nous avons considéré dans nos calculs le carénage comme doté d’un état de surface aérodynamique, ce qui n’est pas le cas dans la réalité, comme on le voit sur la photo ci-dessus).
Nous avons vu plus haut qu’Eiffel s’est attaché à déterminer la forme de Traînée minimale d’un corps de révolution de volume donné.

Ce dernier sujet de recherche était à l’époque fort utile lorsqu’il s’agissait de profiler un certain volume de gaz, comme dans le cas des dirigeables. La forme idéale (de moindre Traînée) des dirigeables n’est pas exactement celle de ce que nous nommons dans ce texte « le corps d’Eiffel », elle s’allonge à l’aide d’une partie cylindrique médiane et se montre plus pleine en son extrémité arrière :
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source Wikipédia

[image: image164.jpg]‘eppel




source Wikipédia

On peut alors dire que, par rapport aux Corps d’Eiffel (corps de section donnée), ces corps de volume donné gagnent plus à augmenter leur volume (en s’allongeant par une portion cylindrique centrale et en grossissant leur arrière) qu’ils ne perdent en Traînée dans cette opération…

De ce simple point de vue, les silhouettes de ces dirigeables télécommandés nous paraissent n’être pas les plus appropriées :
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Source : Wikipédia, Blimp
Non plus, à notre avis, que celle du Zeppy, premier dirigeable à pédale de Stéphane Rousson :

[image: image167.jpg]



Par la grâce de Stéphane Rousson, http://www.rousson.org/Stephane_Rousson/Bienvenue.html
image rognée dans Word
Ce ballon doré a été conçu à l’origine par Luc Geiser ; Stéphane Rousson l’a restauré avant de réaliser son propre ballon :
Le Zeppy doré à un élancement de 2,8 ou 2,9.

Il « fut conçu par Luc Geiser en 1980 j'ai restauré son ballon puis réalisé le mien pour avoir de meilleur performances (le blanc) puis l'argenté actuel »
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Par la grâce de Stéphane Rousson, http://www.rousson.org/Stephane_Rousson/Bienvenue.html 

Zeppy blanc de la traversé de la Manche : seize mètres de longueur empli de 160 mètres cubes d'hélium, son élancement est un peu plus fort que 3
C’est avec celui-ci, dont les formes se sont un peu remplies, qu’il tenta, en 2008, la traversée de la Manche.

L’état de surface de ce second ballon est bien meilleur que celui du premier (le doré). Cependant, il nous est difficile de chiffrer l’influence des ondulations dudit doré sur la Traînée.
Nous mesurons l’élancement de ces ballons comme proches de 3. C'est un peu faible, du moins si l'on en croit les enseignements de la soufflerie, de la théorie et, finalement, du présent texte.

Le nombre de Reynolds diamétral de croisière du ballon blanc est de 1 million, c’est-à-dire qu’il est plus fort que celui du graphe des Cx selon l’élancement que nous utilisons depuis le début de ce texte. Cette plus forte valeur du Reynolds doit diminuer un peu le Cx , mais les aérodynamiciens considèrent que le Reynolds n'intervient pas dans l'optimum de l'élancement.
Il faut noter également que l'écoulement sur le ventre du ballon doit être perturbé par la nacelle où siège le pilote et le corps du pilote lui-même : cela ne peut-il pas décaler l'optimum d’élancement ?
Il est également possible que le choix d'une forme de moindre Traînée à volume constant ne soit pas tout à fait idéal dans la mesure où la faible échelle de ces "ballons pour pilote unique" donne plus d'importance au poids de leur enveloppe (poids du tissus) : le critère intervenant dans le choix de la forme pourrait alors être intermédiaire entre l'optimum d’élancement à volume donné et l'optimum à surface donnée.

Notons également que l’arrière du ballon n’est pas tronqué alors que la troncature conduirait à une économie de tissus sans augmentation notable de Traînée (nous y revenons plus bas).

Admettons pourtant que seule la pratique et l’expérience peuvent faire justice de ces questions (en quoi les aventuriers comme Stéphane Rousson sont très utiles)...
Ne quittons d’ailleurs pas Stéphane Rousson sans présenter son véhicule sous marin, le scubster :
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Par la grâce de Stéphane Rousson, http://www.rousson.org/Stephane_Rousson/Photos/Pages/Scubster.html 
La minimalisation de la Traînée de cet engin doit être abordée, à notre avis, comme celle d’un corps profilé de section donnée (l’habitacle étant entièrement envahi par l’eau).
Voici un autre corps d’Eiffel :
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http://en.wikipedia.org/wiki/Myasishchev_VM-T détouré par nos soins
Cette forme est évidemment celle que choisissent les ingénieurs lorsqu’on leur demande de caréner un grand objet de faible élancement.

L’élancement de ce carénage est proche de 2. Cela semble court, même si le Cx frontal d’un corps d’élancement 2 reste assez faible d’après la courbe classique (0,06), mais il faut aussi penser que le poids dudit carénage rentre en ligne de compte 
 dans le gain de Traînée à espérer.
À gauche de l’image, on remarque l’une des dérives de l’avion. Ces deux dérives ont remplacé la dérive centrale unique du bombardier d’origine qui aurait agi dans les turbulences causée par le carénage (ce carénage est profilé, mais ça ne signifie pas qu’il laisse derrière lui un écoulement sans perturbation).
De plus, même si le carénage est placé au bon endroit pour que son CNα n’influe pas en lacet et tangage sur l’avion, nous avons vu qu’il génère un moment d’instabilité non nul (référencé à sa surface frontale qui est assez forte ici, relativement à celle du fuselage de l’avion)…
Noter également en passant, sur la même image, le carénage en forme de demi-corps d’Eiffel (flèche rouge) de ce qui doit être une excroissance ou une bride de fixation potentielle :
[image: image171.jpg]



À l’arrière du conteneur (flèche verte), la bride utilisée par les trois grosses bielles vertes a, quant à elle, perdu son carénage mais les salissures montrent encore la forme classique de ce carénage.
Une autre image nous incite à penser que l’écoulement sur un Corps d’Eiffel trop rapproché d’un autre corps n’est pas celui existant sur un corps d’Eiffel isolé :
[image: image172.jpg]



Source Wikipédia
La forme utilisée sur ce carénage de U2 états-unien tient compte du fait que l’écoulement inférieur sur ce carénage est gêné par la présence du fuselage de l’avion. Nous reviendrons plus bas sur le problème des interférences entre corps…

Pour ce qui est de la forme de moindre Traînée à donner au carénage d’une excroissance dépassant d’un corps principal, et bien que cette forme dépende de la répartition des vitesses et de la Couche Limite sur le corps principal (celui qui porte l’excroissance), Hoerner indique, p 149 de son ouvrage Drag :
« […] la traînée de ces carénages [d’excroissance] est fonction de leur [longueur] relative L/h. À l’opposé des corps en écoulement libre, la surface mouillée totale de la combinaison d’un demi-corps et de la paroi [sur laquelle il est posé] n’augmente que très lentement avec la [longueur] relative (parce qu’une partie de la paroi est recouverte par le corps). […] 5…] la longueur relative optimale de ces carénages est au moins L/h = 10. » 

Hoerner note encore, à la même page, que la Traînée de tels carénages d’excroissances est légèrement réduite si, au lieu de montrer une forme arrière en pointe, ils montrent un bord de fuite arrière d’une largeur e valant le 0,3 fois la largeur l du carénage :

[image: image173]
De fait, il n’y a pas pour ces carénages d’excroissances de gain de surface mouillée totale à les terminer en pointe…
On peut cependant noter que sur le conteneur profilé russe ci-dessus cette solution de l’aplatissement de la queue des carénages d’excroissances n’a pas été retenue…
Comment ne pas voir dans la forme des phares de voitures anciennes l’application (difficile, vu la présence des autres éléments de carrosserie) des principes édictés par Eiffel ? :
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Source Wikipédia

Les phares des célèbres Citroën prises en exemple ci-dessus présentent également des élancements très courts (de l’ordre de 1,5), mais si l’on se réfère au graphe classique, on doit admettre que cet élancement leur confèrerait malgré tout un Cx assez faible (de l’ordre de 0,08 
), du moins dans le cas où ils seraient considérés comme des corps isolés, ce qui est loin d’être le cas :

Pages 249 et 250 de son ouvrage Drag, Hoerner relate ainsi les mesures de la Traînée due à la présence de phares sur les garde-boues avant. L’existence de la survitesse occasionnée par le passage dans l’air de la partie avant du véhicule (calandre et avant des garde-boues) augmente la Pression dynamique locale s’appliquant sur les phares.

De plus, il faut ajouter à ce phénomène la Traînée d’interaction produite par les phares sur l’arrière de la voiture (qu’Hoerner donne pour 60 % dans le cas des rétroviseurs extérieurs). Il résulte de cette cascade d’augmentation que le Cx frontal propre de tels phares se situe entre 2 ou 4 (chiffres astronomiques, en aérodynamique).

C’est une raison supplémentaire pour étudier leur aérodynamique, ou… les supprimer.
Voici encore le corps d’Eiffel (ou assimilé) que nous avons remarqué en tête d’un mât de catamaran dans le port de Camaret :
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L’élancement de ce corps nous paraît plus proche de 2 que de l’optimum découvert par Eiffel. Certes, cet optimum se place au creux d’une courbe très plate, mais, puisque le but des promoteur de ce flotteur de tête de mât était de proposer de la flottabilité, c’est plutôt sur le modèle des dirigeables qu’ils auraient dû dessiner leur flotteur (corps de volume donné de Traînée minimale).

Les conditions d’utilisation du bateau font d’ailleurs que ce flotteur ne se présente presque jamais à l’incidence zéro, ce qui complique encore la gageure… 
Et quelle forme les ingénieurs russes ont-il adoptée pour caréner leur sonar (ci-dessous à l’arrière de l’engin) ? Celle révélée par Eiffel :
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Source Wikipédia, Akula_class_submarine

À ce stade de notre texte, nous avons rencontré beaucoup de corps arborant les formes de moindre Traînée définies par Gustave Eiffel.

Le chapitre qui suit va encore plus loin en posant la question qui est peut-être venue aux lèvres du lecteur :

Pourquoi les mobiles aériens n’ont-ils pas toujours la forme des corps d’Eiffel ?
De fait, ni les fuselages d’avion de transport (par exemple Airbus ou Boeing) ne montrent de telles formes.
Ceci s’explique assez facilement : nous avons vu en passant, à propos des dirigeables, que dès lors qu’il s’agit d’adopter des formes de moindre Traînée à volume constant, ce n’est plus les formes idéales d’Eiffel qui sont préférables : des formes à l’avant et à l’arrière plus volumineuses sont préférables.
Nous avons ainsi déjà écrit que ces formes "plus pleines" faisaient gagner en volume (en volume d’hélium) plus qu’elles ne faisaient perdre en Traînée.
Les avions de transport sont également justiciables du même type de raisonnement. Sauf que ce n’est pas tout à fait le volume qui sera le critère décisif. À quoi bon, en effet, donner à l’avion un fuselage de grand volume si ce que l’on transporte ne peut pas emplir totalement ce volume ?
Il n’y aurait que si l’on transportait des matériaux en vrac (comme du sable, des liquides, ou des balles de ping-pong) que des fuselages en forme de dirigeables serait rentables.
Mais le plus souvent les matériaux se présentent sur des palettes ou en conteneurs de dimensions standard.

Quant aux passagers, comme les palettes ou les conteneurs, ils présentent un gabarit donné et strictement insécable : ainsi un avion de transport de passager offrira deux rangées de sièges ou trois, mais jamais deux et demi.
Le dessin du fuselage s’en trouve ramené au carénage d’un certain nombre de volumes de vie (ce sont les huit rectangles en tiretés rouges que l’on aperçoit sur le dessin ci-dessous) séparés par un ou des couloirs :
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Attention aux carrés rouges dans Word !
(les cases jaunes sont les sièges des passagers et les bleues ceux des pilotes).
Le même principe de gestion de l’espace existe bien-sûr pour les avions de transport de conteneurs (sans couloir) :
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Certes, à mesure que la taille des avions s’accroît, cette obligation de raisonner en volumes de vie se fait moins "dimensionnante", mais cela ne se sent guère comme ci-dessous dans le plan de siège du pont inférieur du A 380 :
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Il faut aussi songer dans cette réflexion que la forme cylindrique adoptée pour la partie centrale du fuselage se trouve être beaucoup plus facile à calculer par les ingénieurs, du point de vue de sa résistance mécanique, et plus facile à réaliser !
Finalement, il est loin le temps où l’on donnait des formes presque intégralement fuselées aux avions, comme nous l’avons vu plus haut pour le Constellation.
Ce constat vaut aussi pour la forme générale des sous-marins dont une grande partie est cylindrique :
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Source Wiki : USS Jimmy Carter (SSN-23)
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Source : Wiki : USS City of Corpus Christi

Cette conception de formes à longue partie cylindrique centrale ne s’est imposée qu’après comparaison avec des formes parfaitement carénées, comme on le voit ci-dessous :
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Les essais (menés ici en soufflerie sur un modèle au 1/5ème) résultèrent en la production du sous-marin Albacore de 62 m qui fut à l’origine d’une petite série.
Dans l’abandon de ces formes entièrement fuselées a forcément compté la facilité de fabrication de parties strictement cylindriques…
Nonobstant ce problème de formes optimales, Hoerner, p 114 de son ouvrage Drag, indique que l’élancement optimal des "fuselages avec des surfaces d’empennage" est de 6.

Pour ce qui est de la petite aviation, on doit en effet penser que la fonction d’un fuselage, outre celle de caréner l’habitacle vers l’aval, est également de supporter l’empennage et de créer par sa longueur le bras de levier nécessaire au moment d’équilibrage de l’appareil (pour le tangage) ou au moment de stabilité (pour le lacet), sans même parler des exigences de maniabilité : rallonger ce bras de levier (en augmentant l’élancement du fuselage) permet alors de diminuer la surface de l’empennage et donc la Traînée de ce dernier.
La différence de traitement entre un fuselage porteur d’empennage et un simple habitacle apparaît clairement dans le cas du Lockheed P-38 Lightning (connu pour avoir été le dernier avion de St Exupéry)
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http://fr.wikipedia.org/wiki/Lockheed_P-38_Lightning 
L'habitacle du P38 est libéré de tout empennage et donc proche de l’élancement optimum 
 et ce sont les deux poutres externes qui sont chargées de créer un moment de stabilité quelque peu augmenté du fait de l'existence de l'habitacle non stabilisé...

Remarquons que le Fokker G.1 avait adopté également une formule équivalente, mais son habitacle central était plus long, pouvant emporter deux à trois pilotes.
VARIATION  DU  CX  DU  CORPS  D’EIFFEL  AVEC  L’INCIDENCE :
Revenons à l’étude par Lange de huit fuselages et spécialement aux quatre corps qui nous intéressent comme étant plus proches des corps d’Eiffel.
Les courbes dessinées par Lange pour le Coefficient de Traînée sont ici nommée Cn 
. Elles nous indiquent l’évolution du Cx en repère vent de ses trois premiers corps entièrement fuselés (marques vertes) :
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FORCE- AND PRESSURE-DISTRIBUTION MEASUREMENTS ON EIGHT FUSELAGES By G. Lange
TRCHENICAL MEMORANDUM NO. 1194




Comme nous l’avons dit plus haut, ces valeur de ce Coefficient de Traînée sont établies en référence à la puissance 2/3 du volume de chaque corps.

Nous avons aussi constaté que même ramenés à la référence de la section frontale ces Cx ne sont pas proches des valeurs couramment admises (bien qu’ils restent dans l’ordre de grandeur). Nous tenons d’une autre source que lorsque les corps sont maintenus par un mâts le coefficient de Traînée mesurés diminue. 

Pour les angles d’attaque les plus faibles et spécialement pour le fuselage 3 (d’Élancement 4), on peut constater une relative invariance du Cx. Mais l’évolution générale de ce CX est bien parabolique, ce qui est assez classique pour une Traînée relevée en repère vent. 

Cependant, exprimer cette Traînée en repère corps permettrait sans doute de dégager une autre loi d’évolution.

En effet, et ainsi que nous l’avons vu dans notre texte « LES REPÈRES EN AÉRODYNAMIQUE » les formules de conversion entre le repère vent et le repère corps sont :

CX = CN sin(α) + CA cos(α) 

CZ = CN cos(α) – CA sin(α)

(CA et CN étant les coefficient en repère corps et Cx et CZ les coefficient en repère vent)

Pour les petits angles, le sinus est assimilable à l’angle en radians et le cosinus à l’unité. On a donc la quasi égalité :

CX ≈ CN α + CA 

Comme, toujours pour les petites incidences, le CN est très proche du CZ 
 (pour ces corps de très faibles Traînée), on peut écrire :

CX ≈ CZ α + CA 

De plus, les graphes de Lange dévoilent une évolution linéaire du CZ pour les faibles incidences ; on peut donc considérer que CZ ≈ CZα α  (avec CZα constant) et donc écrire :

CX ≈ CZα α2 + CA 

Avec ce calcul linéarisé, nous pensons avoir démontré que même si le Coefficient de Traînée axiale CA (en repère corps, donc) est constant, on doit constater une évolution parabolique du Coefficient de Traînée en repère vent, du moins si le gradient de Portance CZα peut être considéré comme constant.
De fait, si l’on effectue la saisie du CZ et du Cx sur le graphique de Lange qui concerne le fuselage 3 (le plus près du corps d’Eiffel d’Élancement 3 puisqu’il présente un élancement de 4), on peut facilement effectuer les conversions évoquées ci-dessus. Elles donnent les résultats suivant :
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La courbe de la Traînée en repère corps ou Traînée Axiale (courbe marron) se montre quasi horizontale pour les petits angles puis s’abaisse franchement ensuite, contrairement à la courbe de la Traînée en repère vent (courbe à marques vertes).

Pour l’incidence 27°, on a même la surprise de constater que le Coefficient de Traînée Axiale CA devient négatif ! : Nous reparlons de ce phénomène troublant à l’instant…

Autre constat : ainsi que nous l’avons laissé entendre plus haut lors de l’analyse des formules de conversion, la courbe de la Portance en repère corps ou Portance Normale (courbe bleue), reste presque confondue avec celle de la Portance en repère vent (courbe à marques rouges) jusqu’à près de 8°.

Le même travail de conversions, effectué sur le fuselage 4 de Lange (d’Élancement 5,7) met à jour les mêmes tendances :
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La négativité du Coefficient de Traînée Axiale au dessus de 26° (courbe marron) reste évidement à confirmer. Elle ne saurait être attribuée à une erreur lors de notre conversion des CZ et CX en CA (opération mathématique non contestable que Lange aurait pu effectuer lui-même). Il ne peut cependant pas être exclu que ladite négativité soit un artefact de ce chercheur, du fait qu’il a mesuré ses corps maintenus dans la veine par un mât rond.

Si la négativité du CA n’est pas dû à une erreur expérimentale, alors il faudra l’expliquer par intégration des pressions sur toute sa surface et spécialement sur sa partie sous-le-vent où doit exister une grande zone de recirculation :


[image: image187]
(dessin naïf de notre main)

À notre sens, on devra alors rechercher une dissymétrie avant-arrière dans cette zone de recirculation.
Au demeurant, la négativité de la Traînée axiale est un paradoxe classique en aérodynamique des ailes et des corps élancés, où l’on parle alors de succion vers l’avant…

Revenons vers le graphe montrant nos conversions des coefficients aérodynamiques pour le fuselage 3 de Lange : Le fait que la Traînée en repère vent (nommée ici Cn , courbe à marques vertes) augmente quadratiquement est assez classique, nous l’avons dit.

Son augmentation est d’ailleurs très prévisible dans la mesure où, en prenant de l’incidence, le corps se rapproche de la position en travers du vent (axe vertical), position pour laquelle son élancement cesse de devenir un bénéfice pour devenir un gêne :

On peut assez facilement obtenir une assez bonne estimation du Cx d’un corps de révolution dans cette position en utilisant la Méthode du flux traversier d’Allen et Perkins. À cette aulne, la surface équivalente de Traînée à 90° du corps vaut le produit de sa surface projetée sur un plan parallèle à son axe par 1,2 (qui est le Cx traversier du cylindre au premier régime) et par un coefficient η lié à l’Élancement du corps (ce coefficient réalisant la correction nécessitée par la forte ventilation de l’aval du corps à partir de ses extrémités). 

Nous calculons à 0,703 le coefficient de remplissage de la surface projetée du fuselage 3 
. Le Cx de ce corps dans un écoulement à 90° de son axe, en référence à sa section frontale πD2/4 est donc :

Cx = η * 1,2 * 0,703 DL / (πD2/4) = η 1,2 * 4 * 0,703 (L/D) / π
Pour le coefficient η, qui caractérise la ventilation de l’aval du corps, nous sommes dans l’expectative puisqu’il faut sans doute adopter un Élancement corrigé pour chaque silhouette de corps. Mais en prenant cet élancement à 4 (sans correction, donc) 
 sur la courbe suivante :
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…nous trouvons la valeur η ≈ 0,6.

Il en résulte que le Cx à attendre à 90° d’incidence du corps d’élancement 4 de Lange est 2,6 (en référence à sa surface frontale à 0°).

Ce Cx, comparé au Cx du même corps à 0° que nous relevons à 0,0454 (en référence à la section frontale), est quand-même 57 fois plus fort !
Si donc nous acceptons ce Cx de 2,6 à 90°, ainsi que l’évolution classique en cube du sinus de l’incidence, nous pouvons dessiner en tireté la proposition suivante d’évolution du Cx de ce corps (en repère vent, donc) :
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Force est de constater que cette courbe rouge tiretée (culminant à 2,6) ne raccorde pas avec la courbe rouge qui est le CX mesuré par Lange : l’aérodynamique est une science difficile.

Sur notre graphe, nous avons aussi ajouté en bas à droite (en marron) une proposition de Coefficient de Traînée Axiale autour de l’incidence 90° (en repère corps, donc) : nous l’avons dessinée légèrement négative puisque dans sa présentation à 90° le corps présente une dissymétrie dans ses pentes qui pourrait produire une très légère force axiale vers l’avant :


[image: image190]
Nous ne saurions trancher sur ce point qui est d’ailleurs de moindre importance. En tout état de cause, la courbe marron pourrait cependant être moins négative que celle que nous avons proposée ci-dessus.
Retournons à nouveau au dirigeable états-unien Akron pour constater que, comme les corps de Lange ci-dessus, il présente une Traînée variant quadratiquement avec l’incidence :
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C’est la courbe "bare hull" qui nous intéresse sur ce graphe.
Nous avons déjà dit que le Cx de 0,019 qu’on peut lire ici en ordonnée est exprimé en référence à la puissance 2/3 du volume ; en référence à la section frontale, le Cx adopte la valeur classique de 0,052. 

Rappelons que ces relevés de Traînée ont été pratiqués dans d’excellentes conditions sur une très grande maquette.
Nonobstant la valeur absolue de cette Traînée (établie en repère vent), on remarque encore, comme pour les corps de Lange, son évolution quadratique avec l’incidence. Ce type d’évolution doit promettre, comme on l’a déjà dit, une évolution négative du Cx Axial (en repère corps) selon l’incidence, ou, au minimum, une constance de ce Cx Axial.
fin corr 07 09 13
Les Allemands Lutz, Funk, Jakobi et Wagner, dans leur texte présentent des relevés effectués en soufflerie à Stuttgart sur le dirigeable "Lotte". La photo ci-dessous montre bien les formes particulières de ce corps qui se veut laminaire, et en particulier le fort recul de sa maitresse section :
[image: image192.png]



À un nombre de Reynolds volumique de 0,39 million (soit un Reynolds diamétral de 0,47 million et un Reynolds longitudinal de 1,86 million) ces auteurs dégagent pour le Cx volumique l’évolution suivante :
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C’est la courbe en tiretés représentant la coque nue ("bare hull") qui nous intéresse encore.

Les auteurs notent la forme parabolique de cette courbe (relevée en repère vent).

En référence à la section frontale du dirigeable, ce Cx volumique relevé par nous à 0,04 devient 0,073, ce qui est au-dessus de celui du Corps d’Eiffel (0,05). Mais il faut penser que ces mesures ont été effectuées derrière une grille assurant une Couche Limite pleinement turbulente pour ce prémunir contre certains effets d’échelle dans l’évaluation des Moment et Portance (cette grille est visible sur la photo ci-dessus) 
 : cette contreperformance dans le Cx est peut-être normale pour un corps qui a été dessiné au contraire pour conserver une Couche Limite laminaire sur la plus grande longueur possible et qui n’a pas été conçu pour porter une Couche Limite pleinement turbulente.
Nous reviendrons plus bas sur les travaux de cette équipe.
Cx de corps de sections non-circulaires :
Produisons enfin rapidement un graphe comparant le Cx à attendre de corps à sections carrées ou carrées orientée à 45° avec le Cx d’un corps de sections circulaires, toujours selon leur incidence :
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La forme des marques indique la section des corps et leur orientation ; les Cx sont établis en référence à la section frontale (la même pour les trois corps). Ce graphe est tiré par nous du tableau de valeurs de la page 69 de Ergebnisse der Aerodynamischen Versuchsanstalt zu Göttingen, Vol II (1923) 
.
En toute logique, à l’incidence 0, le corps carré présenté à 45° devrait posséder le même Cx que le corps carré présenté droit, mais c’est sans importance.

On remarque que le Cx des corps de sections carrées à 0° d’incidence est un peu plus fort (autour de 10 %) que celui du corps à sections circulaires.
Cette tendance peut se comprendre quand on se place par la pensée face à un corps de section carrée (dans la position d’une particule d’air arrivant face au corps en son point d’arrêt) : le corps se présente, pour les filets d’air, comme d’autant plus épais que ces filets d’air sont dirigés vers l’une des arêtes (filet fuchsia ci-dessous par comparaison au filet rouge) :
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Il en résulte, à notre sens, que la plupart des filets d’air, lorsqu’ils sont vu de face comme ci-dessus, ne doivent pas s’inscrire dans un plan passant par l’axe de symétrie du corps ; au contraire ils doivent serpenter comme notre filet noir tireté. 

Parmi les utilisations pratiques des corps de section carrée profilés « à la Eiffel », on peut citer le véhicule routier à hélice Hélica, de Marcel Leyat, dont voici l’un des modèles :
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Source : La Nature, Juin 1920
Ce véhicule eu son heure de gloire un peu avant la guerre 14-18 et faisait montre d’un excellent rendement (voir à ce sujet notre texte LA TRAÎNÉE AÉRODYNAMIQUE DE L’HÉLICA). Certain modèles (d’époque ou reconstitués) se trouvent dans les musées.
Voici une autre réalisation montrant des carénages de section carrée :
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Le Caudron G4 au Musée du Bourget

Nous ignorons si le carénage idéal de corps parallélépipédiques (de sections carrées ou rectangulaires) comme les conteneurs, par exemple, a été déterminé.
Au sujet du carénage idéal d’un corps de section carrée, par exemple, il faut d’ailleurs penser que choisir comme formes de carénage celles d’un corps d’Eiffel de révolution (circonscrit à certaines sections carrées du corps) diminuera certes la Traînée, mais moins qu’on pourrait l’espérer puisque la section frontale d’une tel carénage de révolution est notablement plus forte que celle du carénage à sections carrées 
.
La logique milite donc pour l’adoption d’un carénage de section intermédiaire entre la section circulaire (trait mixte rouge, ci-dessous) et la section carrée, section intermédiaire qui s’approcherait de la maîtresse section verte ci-dessous :

[image: image198]
Ce constat est encore plus criant pour un corps de sections rectangulaires :


[image: image199]
En tout état de cause, cependant, les considérations sur la forme optimale des extrémités de carénages 2D que nous avons évoquées plus haut 
 nous amènent d’ailleurs à penser que la Traînée d’un parallélépipède rectangle (vu du dessus en gris dans le schéma ci-dessous) pourra être réduite, en première approximation, à q 0,05 ecar h  (q étant la Pression Dynamique, ecar l’épaisseur du carénage circonscrit au corps et h la hauteur de ce parallélépipède).

[image: image200]
Dans ce libellé de la Traînée, 0,05 n’est autre que le Cx frontal d’un corps 2D tel que donné par le graphe classique.
Sur ce point des formes à donner à un corps de maîtresse-section grossièrement rectangulaire, on peut aussi se reporter aux travaux sur la Bionic-car de Daimler-Chrysler (Mercedes-Benz), travaux exploitant l’aérodynamique du poisson coffre (Ostracion cubicus) :
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Source Wikipédia et Wiki-Reef

En médaillon est présenté cet animal de section presque carrée dont le Cx est pourtant mesuré sur modèle à 0,06 par Daimler-Chrysler 
. Le Cx avancé par cette société pour le véhicule terminé est, quant à lui, de 0,19, ce qui est excellent pour une automobile 
.
Cette réalisation est décrite par Inter Action dans sa page : http://inter.action.free.fr/labo-aero/aero-vr/aero-vr.html 
Dans de tels cas où une société commerciale livre des résultats, il faut cependant toujours rester prudent car la surface de référence est fréquemment non précisée (avec ou sans la surface frontale des pneumatiques ?, avec ou sans les rétroviseurs extérieurs ?, autre surface de référence ?) 
.
Un texte du Centre d’essais Dryden de la NASA 
 explicite par contre clairement les progrès obtenus par carénage (simple) d’une camionnette à section carrée : le Cx dit conventionnel de ce véhicule passe ainsi de 0,89 pour la camionnette non carénée (image du haut ci-dessous) à 0,242 pour la camionnette carénée telle que le montre la photo du bas (y remarquer également le carénage du dessous de caisse) :
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Certaines surfaces, qui paraissent évidées, sont revêtues de feuilles transparentes, ce qui assure la continuité de l’écoulement sans nuire à la vision du pilote.

Les brins de laine visibles sur les deux images attestent de la propreté de l’écoulement autour de la camionnette carénée…
Ainsi, un travail de tôlerie très simple entraîne une division par presque 4 de la Traînée de ce véhicule utilitaire : il est sidérant qu’un tel progrès ne se soit pas généralisé sur nos routes (le culot tronqué pouvant très bien, à notre sens, être réalisé en textile gonflé par la pression dynamique de l’écoulement, ce qui diminuerait l’encombrement arrière pour les manœuvres à petite vitesse).
Le succès de tels carénages à sections non circulaires est évidemment un encouragement à caréner au plus près les appendices fort traînants que constituent les roues des trains d’atterrissage tricycles modernes.
Certes, on peut toujours les caréner en augmentant leur section frontale jusqu’à celle d’un cercle :
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Source Wikipédia 
Hoerner constate d’ailleurs qu’un tel carénage extensif réduit la Traînée du train à sa moitié ou même à son quart lorsque les jambes de train sont également profilée 
 comme c’est le cas sur le train principal du fameux Cri-cri ci-dessous (contrairement au cas ci-dessus) :
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Source Wikipédia : http://commons.wikimedia.org/wiki/Category:Colomban_Cri-cri?uselang=fr 
Cependant, il est tentant de caréner le train en épousant d’un peu plus près sa surface frontale (en prenant acte qu’une roue est la plupart du temps plus haute que large). On obtient alors quelque chose comme ceci (lors d’essais aux fils de laine) :
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Source Inter Action
COMMENT  STABILISER  LES  CORPS  D’EIFFEL ?
Pour ce qui est de la réponse à apporter à l’instabilité foncière des corps profilés, il est édifiant de recevoir le commentaire d’Hoerner dans son ouvrage « Lift », au chapitre “Stability of streamline bodies” :
« Avec l’ajout d’un empennage, le point neutre est repoussé en arrière […], grossièrement parlant à la moitié de la distance nez – centre de Portance d’Archimède. Le dirigeable n’est donc pas stable dans ces conditions. Mais la vitesse de ce genre de véhicules est évidemment faible en comparaison de leur masse, ce qui signifie que leur nombre de Froude est comparativement bas 
. En conséquence, les perturbations de leur trajectoire interviennent avec une vitesse angulaire suffisamment lente pour qu’une correction manuelle ou automatique puisse s’y opposer. […] Bien qu’il soit possible de rendre [un dirigeable] stable en accroissant la taille de son empennage, il a vite été conclu que cette stabilisation [passive] ne pouvait pas être "payante" (un empennage plus grand ajoutant de la Traînée et du poids). Comme nous le verrons plus tard, la manœuvrabilité (capacité à changer rapidement de direction) se trouverait aussi réduite dans cette recherche d’une parfaite stabilité [passive]. »
Hoerner constate donc qu’il est préférable de doter les dirigeables d’empennages n’assurant pas leur stabilité passive, le pilotage humain pouvant assez facilement leur apporter un complément actif de stabilité par le braquage des gouvernes que comportent ces empennages : on réalise ainsi des économies de masse et de Traînée.
Un autre façon de comprendre les choses est de songer que si l'on remplace un empennage fixe par un empennage monobloc mobile de surface moitié, le pilote pourra créer le moment de correction nécessaire à la correction d’une embardée en braquant cet empennage monobloc d'un angle double à celui de l'embardée. 

Cette stabilité active des dirigeables a donc préfiguré celle des lanceurs de satellites modernes, tel notre Ariane V qui est fortement instable mais dont la trajectoire est stabilisée activement par inclinaison de ses tuyères…
Le problèmes des dirigeables est également celui des grands navires : ceux-ci ont des mouvements suffisamment lents pour que leur pilote puisse voir venir les embardées suffisamment tôt et qu’ils aient le temps de les contrer en braquant le safran d'un angle suffisant (en cas de besoin, il peut d'ailleurs le faire jusqu'au décrochage de la gouverne : c’est ce qui marquera la limite du système).

Hoerner relève d’ailleurs que sur un dirigeable, dans la pratique, son pilote peut conserver le cap à l’aide d’orientations des volets d’empennage de plus ou moins 4°. 

Nous pensons d’ailleurs que ce défaut volontaire de stabilité des navires et des dirigeables doit apparaître à l’observation de l'angle de barre au cours d'un virage (volontaire) : l'angle de barre ne doit pas alors être "à virer", mais "à limiter le virage" (ce virage étant alors une embardée contrôlée)...

La modicité volontaire de la surface d’empennage se traduit, comme le rappelait Hoerner, par une position "trop" avant du Centre de Portance.

Ceci apparaît dans l’archive ci-dessous qu’on doit au Laboratoire d’Aérodynamique Eiffel (Avril 1922) :
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Source : "Aérodynamique Eiffel"

La saisie photographique d’origine a été simplifiée par nous.

Les deux courbes dessinée sur la silhouette du dirigeable Zodiac sont nommées par Eiffel Courbes métacentriques. Elles constituent l’enveloppe des résultantes aérodynamiques passant par les Centre de Poussée à toutes les incidences.
Ainsi, lorsque le dirigeable est placé à 5° d’incidence (vecteurs vents dessinés devant son nez) il se développe sur l’engin une résultante qui est portée par la droite d’action tangente à la courbe supérieure au point marqué 5°.
Cette droite d’action est orientée nettement vers l’arrière : cela signifie que la Portance, à cette incidence 5°, est encore assez faible relativement à la Traînée.
Pour les autres angles, 10, 15 et 20°, la Portance croît plus vite que la Traînée, ce qui rapproche la résultante de la verticale.

Il est important de noter que, si l’on résume souvent les variations de la résultante aérodynamique selon l’incidence aux variations de son intersection avec l’axe de révolution du corps (ou point neutre ou CPA), comme sur ce schéma déjà montré, c’est bien la droite d’action de cette résultante qui constitue la seule information scientifique en notre possession (le point d’application d’une résultante aérodynamique n’étant en rien défini par les essais et n’étant d’ailleurs d’aucune utilité dans l’équilibre des forces et moments).

En particulier, dans le cas où le CdM d’un dirigeable n’est pas sur l’axe de révolution de son enveloppe, comme ci-dessous dans cette vue de côté pour l’étude en tangage, c’est bien la position de la droite d’action de la résultante par rapport au CdM qui déterminera s’il y a stabilité ou non :
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Ainsi, ci-dessus, l’intersection avec l’axe de la droite d’action de la résultante aérodynamique (en bleu) est bien en arrière du CdM de l’engin (tracé fuchsia), alors que la droite d’action elle-même passe en avant du CdM ce qui est gage d’instabilité en tangage.
Rappelons que ces courbes métacentriques ont été réalisées par le laboratoire Eiffel en plaçant le dirigeable entre deux pointes verticales, en observant l’incidence d’équilibre à laquelle il se stabilise, et en mesurant la direction de la force aérodynamique résultante :

[image: image208]
Sur le schéma ci-dessus, les deux pointes verticales sont symbolisées en rouge et les cavités dans laquelle la pointe supérieure doit se loger et pivoter sont symbolisées par la ligne pointillée noire (la série de cavités inférieures est cachée).
Nous découvrons ainsi qu’Eiffel utilisait le même principe que nous-même, lorsque nous testons certains corps dans notre soufflerie au bout d’un fil de suspension 
 :
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Sur la photographie ci-dessus, par exemple, nous voyons la forte incidence à laquelle se stabilise un corps fuselé à la sortie de notre soufflerie horizontale lorsqu’il est suspendu (à l’horizontale également) à un fil pourtant placé assez près de sa pointe avant. 

Cette détermination entre pointes, pratiquée par Eiffel, de la courbe métacentrique 
 avait également été réalisée par le Colonel Renard et expliquée en 1907 par le Commandant Voyer :
« Le colonel Renard mit, devant la buse d'un ventilateur, des carènes pouvant tourner autour d'une broche verticale passant par leur centre de gravité. Il constata que leur position d'équilibre n'est pas tête au vent, mais qu'elle fait, au contraire, un angle, avec cette direction. Cet angle[…] est de 90° pour les carènes symétriques 
 ; avec les carène dissymétriques, il diminue d'autant plus que la poupe a plus de développement superficiel, ou, d'une façon plus générale, que la carène a plus d'empennage vertical. Le commandant Voyer en a très clairement expliqué la cause [… ].» 

Nous reproduisons ci-contre l’image tirée de la contribution de Rodolphe Soreau aux Mémoires et compte-rendu des travaux, 1908.
La courbe métacentrique comporte ici quatre facettes, les deux facettes arrières correspondant aux cas où le corps reçoit le vent par l’arrière.
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Nous avons retrouvé la même courbe métacentrique (ou du moins sa partie avant) dans un ouvrage datant de 1949 :
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L’auteur déclare devoir ce tracé à Fuhrmann et précise qu’il "faudrait, pour avoir un équilibre stable dans le vent aux incidences usuelles d’utilisation, accrocher la carène autour d’un pivot situé en avant du point Ho" (soit à peu près à une longueur de ce corps d’Eiffel en avant de son nez).
Si cette recommandation reste théorique dans le cas des véritables corps fuselés, on peut cependant la mettre en pratique sur les modèles réduits placés en soufflerie :
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Attention au légendage dans Word !
Sur cette photo, nous attirons par une flèche l’attention sur la position extrêmement avancée du fil de suspension : cette position montre bien que ce corps projette son Centre de Portance très loin devant son nez…
Notre dispositif présente bien-sûr l’inconvénient de faire rentrer la Traînée de la partie verticale de la corde à piano dans l’équilibre des moments autour du fil de suspension.

À titre d’exercice, on peut encore se demander ce qu’il adviendrait, par vent fort, d’un dirigeable à l’amarre sur son mât comme ci-dessous s’il venait à perdre son empennage :
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Source : Wikipédia
La réponse est dramatique puisque, sans empennage, le CPA de l’appareil est situé (en ordre de grandeur) à une longueur devant son nez. Autant dire qu’il se mettra systématiquement en travers du vent, même accroché ainsi à son pylône, ce qui entraînera des efforts très importants sur ledit pylône et l’appareil lui-même.
C’est une chose dont on pourra se persuader (à la différence de silhouette près) en présentant au vent, attaché par son nez, un ballon de forme oblongue (ballon saucisse).

Nous venons de voir que la forme des dirigeables projette leur Centre de Portance très en avant d’eux-mêmes.
Il peut être également utile de se souvenir que ce Centre de Portance d’un corps peut également être projeté (par l’utilisation de certaines formes) en arrière de lui-même.
Observons par exemple l’écoulement de l’air se produisant (en subsonique) sur une capsule Mercury états-unienne :

[image: image214]
Ainsi que nous l’expliquons dans notre texte STABILITÉ DES CAPSULES SPATIALES, les forces de pressions qui se forment sur la calotte sphérique de son bouclier thermique (en orange) se rencontrent toutes en le point S. Lorsque la capsule se présente en incidence, ce foyer S ne change pas (c’est le centre géométrique de la calotte sphérique), mais le nœud des forces de pression (en bleu clair) qui y sont appliquées se déséquilibre, ce qui donne lieu à la résultant aérodynamique en bleu dense : c’est l’orientation biaise de cette résultante qui induira le retour de la capsule à l’incidence zéro (cette capsule tournant autour de son Centre des Masses (CdM indiqué en noir)…
TRONCATURE DES CORPS D’EIFFEL :
On observe assez souvent, sur l’arrière des corps fuselés 3D, des arrières tronqués.

Bien sûr, on peut prolonger en pointe parfaite la forme de ces corps, comme ci-dessous sur le dirigeable britannique R 101 :
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Source Wikipédia : R 101 dirigible
…mais le choix de ce profilage semble relever d’un acharnement aérodynamique qui coûte plus en poids d’enveloppe qu’il apporte du volume archimédien. La plupart du temps, l’extrémité arrière des corps profilés gagne à être arrondie, ne serait-ce que, pour les plus petits corps, pour éviter d’éborgner les mécaniciens s’affairant autour d’eux dans les hangars :
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Source Wikipédia : A-N400 A-NSE

Hoerner, dans son ouvrage Drag, propose un mode de calcul du Cx de culot d’un corps profilé. Nous avons évoqué ce calcul dans notre texte LE CX DE CULOT D’HOERNER, aussi nous n’y insisterons pas. 
Le Cx de culot du corps, nommé ici Cxq , vaut :
Cxq  =  q ;D) EQ \f(0,029 []3; EQ \r (  ; Cxf) )

…ce Cxq s’appliquant, bien sûr, sur la seule aire du culot, Dq étant le diamètre de ce culot, D le diamètre du corps et Cxf  le Cx de friction (en référence frontale) du même corps, ce Cx de friction incorporant "n’importe quelle traînée produite par la rugosité ou les protubérances".

Le Cx de culot est donc d’autant plus faible que la friction sur le corps est importante : la dépression de culot est en effet donnée par Hoerner comme étant isolée de l’écoulement extérieur par la Couche Limite particulièrement épaisse existant à l’arrière d’un corps profilé (nous le verrons plus bas).
Dans la figure 38 p 57 de la version française de Drag, Hoerner donne un exemple d’application de cette formulation à un corps fuselé d’épaisseur 12 % (ou d’élancement 8,33) :
Constatant que le Cx frontal de friction Cxf  est assimilable au Cx total du corps (qui vaut 0,063) et que la troncature du corps se fait selon la loi Dq / D = 2 ΔL / L 
, il transforme sa formulation classique en un libellé écrivant le Cxq du culot de ce corps d’élancement 8,33 de la façon suivante :
Cxq= 0,9 [ EQ \f(ΔL;L)]3 .
Le graphe proposé par Hoerner montre que cette formulation cadre tout à fait bien avec les Cx obtenus en soufflerie par Kosin et Lehmann sur ce corps à un Reynolds longitudinal de 20 millions.
Cette formulation du Cxq  revient à admettre qu’une troncature de 10 % de la longueur de ce corps fuselé (formant un culot de ~20 % de son diamètre) suscite un surcroît de Cx frontal de seulement 0,9 10-3  (en référence à la section frontale du corps) (soit encore seulement 1,5 % de la Traînée du corps).
Voici un relevé de la figure 38, page 57 du Drag d’Hoerner :
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En vert est la courbe Cxq= 0,9 [ EQ \f(ΔL;L)]3 calée ici sur un Cx frontal, pour le profil non tronqué, de 0,066.

On vérifie à nouveau que pour une troncature relative de 0,1, le surcroît de Cx sur le corps est négligeable…
Nous avons fait dessiner en bleu à notre tableur un profil ellipsoïdo-cosinusoïdal classique. Le relevé de son rayon de culot (pour les différentes troncatures relatives) nous a permis d’émettre le courbe rouge qui est une proposition de Coefficient de Pression pour chaque troncature relative 
.

Il est visible que pour les faibles troncatures ce Coefficient de Pression est également faible, ce Cp agissant alors, par ailleurs, sur des surfaces relatives de culot très faibles.

Ces dernières quantifications valent, rappelons-le, pour un corps qui s’avère trop élancé pour présenter une Traînée volumique minimale (cette dernière étant attachés aux élancements 4 ou 5 qui présentent moins de Cx de friction). Si l’on se reporte à la formulation du Cx de culot avancée par Hoerner, le Cx  de friction Cxf  des corps d’Eiffel étant plutôt plus faible (voir la courbe fuchsia sur le graphe), le Cx de culot naissant de leur troncature sera un peu plus pénalisant, disons moitié plus fort 
.
Cependant, on peut reprendre pour les corps d’Eiffel la loi de variation relative du diamètre de culot selon le taux de troncature utilisée dans ses calculs par Hoerner, à savoir :

Dq / D = 2 ΔL / L
…cette loi présupposant qu’en moyenne l’arrière d’un corps profilé est proche d’un cône dont la base est de diamètre double de celui du corps et placée au nez même du corps (génératrice fuchsia ci-dessous).

Cette loi est assez bien respectée par le corps d’élancement 4 ci-dessous et le sera pareillement pour tous les élancements :

[image: image218]
Si l’on s’appuie sur cette loi, en partant de la formulation classique du Cx de culot d’Hoerner, on en arrive à une valeur du Cxq selon le taux de troncature ΔL/L :
Cxq  =  ΔL; L) EQ \f(0,23 []3; EQ \r (  ; Cxf) )

… Cxf étant le coefficient frontal de friction sur le corps.

Ce Cxf apparaît sur le graphe classique du Cx des corps d’Eiffel tel que mesuré à un Reynolds longitudinal de 1 million, à savoir à peu près 0,05.
Ce qui donne à peu près Cxq = 1,04 [ EQ \f(ΔL;L)]3 pour le Cx de culot à ce Reynolds.
Ici encore donc, avec cet outil plus adapté aux corps d’Eiffel, on dégage pour le Cx de culot dû à une troncature de 10 % de la longueur une valeur de l’ordre de 0,001 (en référence à la section frontale du corps).
Si le Reynolds longitudinal auquel croise le corps est par trop différent de cette valeur de 1 million (pour cause de petite taille ou de faible vitesse), nous pensons qu’il sera de bonne ingénierie d’effectuer dans notre formule une péréquation simple du coefficient de frottement Cxf  à l’aide du graphe généraliste des Cf  
.
Rappelons également que la troncature de l’arrière d’un dirigeable amène un gain en poids de tissu qui est à mettre en balance avec la diminution de volume (et donc de poussée archimédienne) qu’elle entraîne. Ce jeu sur les aires et les volumes est évidemment calculable. En prenant ainsi un grammage de tissu de 30 g/m² et une poussée archimédienne nette de 1 kgforce/m3 
, on trouve que les derniers 30 cm d’un dirigeable non tronqué pèsent autant qu’ils produisent (par leur volume) de poussée archimédienne, c.-à-d. qu’ils ne sont pas utiles au soulèvement du ballon. 

Finissons-en avec le problème de la troncature des corps fuselé de révolution en rappelant que les aérodynamiciens automobiles effectuent des troncatures franches (planes) de l’arrière des véhicules parce qu’ils craignent la propagation de l’écoulement décollé de culot vers l’amont de la troncature (comme cela arrive avec les arrières en cul-de-poule à la mode actuellement pour les automobiles). Cette crainte ne semble pas animer les aérodynamiciens de dirigeables puisque l’on ne retrouve jamais des troncatures franches sur leurs corps fuselés mais toujours des troncatures plus ou moins sphériques, comme sur l’engin ci-dessus ou celui-ci :
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Il serait pourtant aisé aux concepteurs de dirigeables de placer un béquet annulaire juste à l’endroit de la troncature pour obvier au risque de propagation vers l’amont du décollement s’installant sur la troncature du culot (comme cela se fait avec les becquets d’automobile). 
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Fin corr 26 11 13
Les corps d’Eiffel sur les hélicoptères :
Contrairement à ce que nous laisse penser notre intuition, l’écoulement sur le fuselage des hélicoptères en déplacement rapide n’est pas globalement vertical : au contraire, il est assez proche de l’horizontal sur une bonne partie de l’appareil.

En témoigne la forme générale du fuselage de ces engins et ces quelques images d’organes extérieurs à ce fuselage : Ce treuil, traité, autant que faire se peut, comme un corps d’Eiffel :
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Le carénage du mât et des jambes de train de cet hélicoptère Robinson témoigne du même scrupule :
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Des corps d’Eiffel incomplets ?
Keith Koenig a présenté en 1978 une thèse sur la très forte diminution de Traînée à attendre d’un disque placé devant un cylindre présenté axe parallèle au vent.
La pose de ce disque précurseur (d’un diamètre de 0,75 fois le diamètre du cylindre) dans une plage favorable de distance devant la face frontale du cylindre réduit le Cx d’avant-corps du système à presque rien : ce sont les marques jaunes triangulaires ci-dessous :
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Sur ce graphe, il est notable que le carénage minimum du disque précurseur (marques bleues) diminue beaucoup son efficacité.

En conséquence, on peut se demander s’il ne pourrait pas exister des corps d’Eiffel dont l’avant-corps reprendrait ce principe :


[image: image224]
LES  CORPS  D’EIFFEL  ET  LE  NOMBRE  DE  REYNOLDS
Revenons un nouvelle fois vers la courbe classique du Cx des corps d’Eiffel déjà montré :
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…pour faire remarquer au lecteur que si elle est établie à un Reynolds (que nous pensons diamétral) de 0,18 million, on peut en tirer une évolution pour les autres Reynolds diamétraux (à d’autres vitesses, par exemple).

Le Cx frontal total des corps de révolution (courbe 1) peut être en effet relié au Cx de friction par la relation :

CxTot = CxP +  EQ \f(SMP;SF) Cf (Re)
…égalité où CxTot est le Cx frontal total, CxP est le Cx frontal de pression, SMP est la surface mouillée projetée des corps 
, SF la surface frontale et Cf (Re)  le Coefficient de frottement lié au Reynolds.
À titre d’exercice, observons ce qui se passe si l’on admet que la Coefficient de Friction agissant sur la surface mouillée projetée du corps peut être tirée du graphe des Cf  sur la plaque plane (à un coefficient près lié à la tridimensionnalité du corps) d’après le Reynolds longitudinal dudit corps. On peut, en calculant pour chaque corps ce Reynolds longitudinal selon son élancement (en partant du Re diamétral de 0,18 million), prédire l’évolution du Cx de friction de ce corps pour des Reynolds différents.

Voici le graphe proposant cette prédiction calculé sur la base du libellé :

CfTurb   =  EQ \f(3,9132;Ln(ReL)2,58)
…libellé donnant le Cf  pleinement turbulent sur la plaque plane (nous reviendrons sur ce libellé et sur le graphe des différents Cf  de la plaque plane plus bas) :
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Attention aux Re dans Word !
Le Cx représenté ici est le Cx frontal, la Couche Limite étant supposée être pleinement turbulente lors des relevés ayant dessiné la courbe classique.

Le différents Reynolds (diamétraux) sont indiqués sur le graphe, sauf pour les courbes orange qui représente les courbes d’origine (établies au Reynolds de 0,18 million).

L’extrapolation des courbes orange vers le Reynolds 105 est d’ailleurs quelque peu risquée puisque ce Reynolds est mitoyen des Reynolds de crise de ces corps profilés : cette crise correspond à la transition de la Couche Limite de l’état laminaire à celui de turbulente à mesure que croît la vitesse. La zone de crise s’étend du Reynolds longitudinal 3 104 à 3 105, ce qui fait, disons en considérant les corps d’élancement 3, 104 à 105  en Reynolds diamétral.
Les deux points isolés à cœur rouge marqués 105 et 106  proviennent d’Hoerner. Nous nous en expliquons plus bas.

Ce petit travail est né de notre esprit 
, il doit donc rester indicatif, mais son mérite est de rappeler que puisque qu’une bonne part du Cx total du corps d’Eiffel est dû à la friction, il faut s’attendre à une diminution de ce Cx total à mesure que le Reynolds croît.

On peut le comparer cependant à une présentation similaire effectuée par Hoerner dans Drag, figure 25, p. 114 :
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Attention aux Reynolds dans Word !
Les nuages de marques rouges et fuchsia représentent les Cx frontaux relevés sur des corps fuselés en Couche Limite pleinement turbulente, aux Reynolds longitudinaux précisés ; la grosse marque rouge, à l’élancement 1, figure la sphère.
Les courbes rouge et fuchsia, qui se placent correctement dans ces deux nuages, dessinent l’équation (31) donnée page 114 par Hoerner pour être celle du Cx frontal des corps fuselés :

Cx = Cf [3L/D + 4,5 (D/L)1/2 + 21(D/L)2]
…équation où L/D est bien sûr l’élancement du corps fuselé et Cf  le coefficient de friction agissant à sa surface. Ce Cf  peut être :

CfTurb   =  EQ \f(3,9132;Ln(ReL)2,58) 
…ou par exemple :
CfTurb   =  EQ \f(0,044;ReL1/6 )  

Cette équation (31) est une déclinaison de l’équation (28) que nous verrons plus bas. 

Hoerner fait d’ailleurs remarquer que cette équation (31) donne des minima à l’élancement 2,7 
 mais que l’élancement optimal de ces corps est, dans la pratique, plus grand que 2,7 du fait des interférences de l’écoulement "avec les accessoires ou autres partie adjacentes".
Notons cependant que le minima de ces courbes s’entend à Reynolds longitudinal constant. Dans la pratique la recherche d’un Cx frontal minimal gagne évidemment à se faire à Reynolds diamétral constant (ce diamètre étant celui de la section frontale à caréner). Or ce Reynolds diamétral vaut D/L fois le Reynolds longitudinal.
Partant de ce constat indiscutable que ReD = (D/L) ReL , nous pouvons reprendre l’équation (31) d’Hoerner avec l’un des libellés possibles du Coefficient de Friction, à savoir :
Cx =  EQ \f(0,044;ReL1/6 ) [3L/D + 4,5 (D/L)1/2 + 21(D/L)2]
…sous la nouvelle forme :

Cx =  EQ \f(0,044;ReD1/6 (L/D)1/6 ) [3L/D + 4,5 (D/L)1/2 + 21(D/L)2]
…soit :
Cx =  EQ \f(0,044;ReD1/6) [3(L/D)5/6 + 4,5 (L/D)–4/6 + 21(L/D)–13/6]
Le minimum du Cx frontal s’en trouve déplacé (mais très peu) de 2,7 à 2,877, ce qui donne raison à Hoerner dans son approximation consistant à employer le Reynolds longitudinal.
Sur le graphe d’Hoerner, la droite oblique fuchsia représente le Cx de friction calculé au Reynolds longitudinal 107. Il s’agit du premier terme de l’équation (31), à savoir Cf *3L/D.
Si l’on s’intéresse à ce premier terme Cf 3L/D, on en arrive à la conclusion qu’il ne vaut rien d’autre que Cf Sm/Sf  (si Sm et Sf sont la surface mouillée et la surface frontale du corps). En effet Hoerner donne (p 114 de Drag) pour la surface mouillée d’un corps la valeur : Sm = (0,7 à 0,8)L π D (le coefficient 0,7 décrivant les formes moins pleine et le 0,8 les formes plus pleines).
La surface frontale Sf vaut évidemment π D²/4. Il en résulte que Cf Sm/Sf vaut bien, en moyenne Cf  0,75 π LD / [π D²/4], soit Cf 3L/D.
Nous expliquerons plus bas ce que sont les courbes en tireté noir.
Les marques bleu turquoise et la courbe de même couleur représentent le même Cx frontal mais sur des corps dont la transition n’a pas été forcée 
 : on peut remarquer que ce Cx est plus faible du fait que la Couche Limite laminaire (moins traînante) occupe une longueur plus importante du corps ; ce constat suppose évidemment qu’il n’y ait pas de décollement sur le corps (or plus le Reynolds est faible, plus on risque de se trouver dans la zone sous-critique où existe un décollement sur l’arrière du corps).

C’est de ce graphe d’Hoerner que nous avons tiré les deux points isolés visibles à droite de notre propre proposition : nous n’avons fait que transformer les Reynolds longitudinaux 106 et 107 d’Hoerner en Reynolds diamétraux pour l’élancement 10.

Il est notable que le point carré à cœur rouge en ressort un peu distant de notre courbe au Reynolds diamétral de 105, comme le triangle à cœur rouge est distant de notre courbe au Reynolds de 106. Cette divergence reste raisonnable, mais nous en ignorons les causes. Ce qui est troublant c’est que, sur le graphe d’Hoerner, l’équation (31) passe correctement au milieu des marques issues de la soufflerie, alors que le graphe que nous exploitons depuis le début de ce texte est également issu de la soufflerie.
Signalons que notre propre mise en œuvre de l’équation (31), avec les coefficients de friction définis plus haut, donne des valeurs légèrement plus fortes (de ~ 6 %) (ce sont les courbes tiretées noires) que celles tracées ci-dessus par Hoerner. Ce désaccord est cependant de peu d’importance.

Plus gênante est la comparaison de l’équation (31) pour le Reynolds diamétral de 0,18 million (en fuchsia ci-dessous) avec la courbe classique relevée à ce Reynolds :
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Attention à la zone de texte dans Word !!
On remarque l’écart certain entre les deux courbes.
Nous ne nous expliquons pas cet écart : Certes, l’équation (31) est née dans l’esprit d’Hoerner de spéculations théoriques, mais, ainsi que nous l’avons vu plus haut, elle est calée et en quelque sorte justifiée par les tests en soufflerie. La courbe classique étant également issue de tests en soufflerie, il y a donc ici un conflit troublant…
Une voie de réflexion est cependant que le Cx de pression accordé par Hoerner à ses corps fuselés (c’est l’écart entre la courbe fuchsia et la droite de même couleur passant par l’origine) est beaucoup plus fort que celui qu’on relève sur la courbe classique (mais cet écart est peut-être mal évalué sur ce dernier graphe)…
La bonne nouvelle est quand-même que le minima de l’équation (31) d’Hoerner se retrouve rétabli très près de l’élancement 3 (les Reynolds pris en compte dans ce graphe son diamétraux et c’est cela qui fait la différence)…
La vertu de ces graphes est en tous cas d’attirer l’attention sur la forte dépendance du Cx total envers le Reynolds de l’écoulement.

Ce point est d’ailleurs évoqué de nouveau dans la partie qui suit…

Sur le graphe ci-dessus, le fait que la courbe bleue d’Hoerner ("Transition naturelle à ReL 106") soit placée plus bas que la courbe « pleinement turbulent » incite à s’intéresser au Cx d’un corps fuselé donné à différent Reynolds.
Lutz et Wagner proposent ainsi l’évolution du Cx volumique du dirigeable britannique R 101 en fonction du Reynolds.
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Figure 4: Drag curve for the R101 airship body




Attention aux pointillés fuchsia dans Word !
La partie remontante de cette courbe (que nous avons soulignée en tiretés fuchsia) rappelle beaucoup la courbe de transition qui marque, sur la plaque plane, le passage du régime pleinement laminaire au régime pleinement turbulent (c’est la courbe rouge sur ledit graphe, nous y reviendrons plus bas) : bien que l’avant d’un Corps d’Eiffel ne soit pas aussi élancé que celui d’un dirigeable comme le R 101, il est cependant raisonnable de s’attendre, pour le Cx d’un Corps d’Eiffel donné, à une remontée du Cx liée à la migration du point de transition de la Couche Limite vers l’avant lorsque croît le Reynolds, ceci avant que ne commence la descente naturelle du Cf  pleinement turbulent, à l’instar de ce qui se passe avec la plaque plane.

Nous reparlerons d’ailleurs un peu plus bas de cette évolution du Cx d’un corps selon son Reynolds.

Dans la courbe du Cx du R 101 ci-dessus, on doit d’autre part remarquer que les abscisses sont des Reynolds volumiques (la longueur caractéristique étant la racine cubique du volume). Comme notre famille de courbe des Cx des corps d’Eiffel selon le Reynolds est basée sur un Reynolds diamétral, il faut tenir compte de cette différence de choix : Dans la pratique, cependant, et par hasard, le Reynolds volumique d’un corps d’Eiffel d’élancement 4, par exemple, n’est que 1,21 plus fort que son Reynolds Diamétral 
.

Nous disions à l’instant que, sur le même graphe, on reconnaissait dans la courbe soulignée par nous en tirets fuchsia la courbe de transition du Cf  depuis le laminaire jusqu’au turbulent (en rouge sur le graphe classique des Cf  sur la plaque plane).

Nous avons effectué, pour ce dirigeable R 101, la conversion permettant de passer du Reynolds longitudinal de la plaque plane au Reynolds volumique pris en compte par Lutz et Wagner.

De même, nous avons effectué la conversion permettant de passer de la surface de la plaque à la surface virtuelle de référence utilisée par les deux auteurs allemands, à savoir la puissance 2/3 du volume du même dirigeable.

Ces deux conversions nous permettent de dessiner les courbes classiques du Cf  sur la plaque plane (en couleurs, ci-dessous) sur le graphe de Lutz et Wagner :
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Cette confrontation nous permet de constater que les Cf  laminaire et turbulent sur le dirigeable sont bien dans le même ordre de grandeur que les Cf  mesurés sur la plaque plane, quoiqu’un peu plus forts (pour le dirigeable, il faut donc apparemment majorer les Cf  de ~ 40 % pour le laminaire et de ~ 25 % pour le turbulent.

La conversion analogue des Reynolds et Cx volumiques en un Reynolds longitudinal et en un Cx référencé à la surface mouillée du R 101 est bien sûr possible. Elle permet de dessiner les courbes suivantes :
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On retrouve alors sur le fond du graphe classique des Cf  de la plaque plane (courbes verte, et bleues) les courbes laminaire, turbulente et de transition (en noir et en fuchsia) du dirigeable R 101 telles que vues par Lutz et Wagner.

Et on observe encore que les Cf  moyen sur le dirigeable R 101 se montrent un peu plus forts que les Cf  moyens sur la plaque plane.

Nous retrouverons d’ailleurs plus loin sur un graphe produit par Hoerner pour les corps d’Eiffel (ou assimilés) la même position supérieure de leur Cx par rapport au Cf  sur la plaque plane (le Cx des corps d’Eiffel étant supposé être essentiellement un Cx de friction).

Ce qui est cependant le plus important est de valider l’idée que le graphe classique des Cf  sur la plaque plane donne des ordres de grandeurs acceptables pour la friction sur les corps fuselés classiques (ou Corps d’Eiffel).

Note sur la conversion des coefficients longitudinaux et surfaciques en coefficients volumiques :

Come nous l’avons déjà dit, Hoerner indique (p 114 de Drag) que la surface mouillée d’un corps profilé de révolution vaut (0,7 à 0,8)L π D (le coefficient 0,7 décrivant les formes moins pleine et le 0,8 les formes plus pleines).
Il dit même qu'en moyenne (en prenant un coefficient de 0,75) :

Sm/Sf = 3 L/D

Nous en tirons quant à nous (en prenant la valeur moyenne 0,75 du coefficient), que la surface mouillée Sm vaut :

Sm= 0,75 L π D = 2,356 D² Él  .

Comme par ailleurs le volume V du corps s’écrit Kp L π D²/4 (Kp étant le coefficient prismatique qui vaut 0,555 pour un corps d'Eiffel ellipsoïdo-sinusoïdal), nous pouvons écrire une relation entre le Cx basé sur la surface mouillée et le Cx volumique (basé sur la puissance 2/3 du volume) :

CxSM = CxV 0,244 / Él1/3
…soit, pour le R101 d'élancement Él = 5,91 (mesuré sur photo) :

CxSM = 0,1345 CxV 

Pour la conversion du Reynolds de Lutz et Wagner qui est également volumique, on utilisera pareillement la formule de conversion :
ReL = ReV*1,319 Él2/3   , soit :

ReL = 4,311 ReV  pour le R101 de 5,91 d'élancement

Les corps d’Eiffel 2D et le nombre de Reynolds :

Lorsque nous avons entrepris la rédaction de ce texte, nous pensions naïvement 
 que les corps d’Eiffel (2 ou 3D) développaient un Cx fixe quel que soit le nombre de Reynolds (comme le disque ou la plaque carrée exposés face à l’écoulement).

Or ce n’est pas le cas.

Déjà, en 1919, en publiant ses courbes des coefficients de Traînée des corps 3D fuselés selon leur élancement :
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Source : "Aérodynamique Eiffel"

…courbes où il résumait les mesures effectuées sur « toute une série de corps fuselés », il commentait :
« Les coefficients donnés dans cette figure […] se rapportent à des vitesses pour lesquelles les coefficients sont constants. »

Eiffel n’avait en effet pas manqué de constater que, contrairement au coefficient de Traînée de certains corps non profilés (disques et plaques face au vent) qui sont indépendant de la vitesse de l’écoulement et de leur taille (les deux paramètres qui entre en jeu dans le nombre de Reynolds), les corps suffisamment profilés montrent une variation de leur Cx avec taille et vitesse de l’écoulement.

Dans le même texte, il en donne un exemple avec un corps fuselé 3D d’allongement 3 « à avant et arrière symétriques ». Ce corps, étudié en premier par le Colonel Renard pour la confection d’un dirigeable, est qualifié ailleurs de fusiforme (on en voit la silhouette sur le graphe) :
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Fia. 43. — Variations du eoefficient K avec lz vitesse, pour un corps fuselé.



 
Source : "Aérodynamique Eiffel"

Traduit en Cx frontal adimensionnel moderne, le coefficient k de ce corps donne 0,035 
.

L’étude des conditions d’essais de ce corps et bien que nous ne connaissions pas ses dimensions laissent penser que, de fait, Eiffel a testé ce corps en fin de crise, ou plutôt au bas de son Cx transcritique 
. Le Reynolds où le Cx d’Eiffel atteint son palier bas est de 70 000*30*0,3 = 0,63 million (en partant du principe que le modèle testé par Eiffel mesurait 0,3 m). 
C’était l’époque où l’on découvrait la crise du cylindre et de la sphère, crise qui fit évidemment le lit de mesures fort disparates des Cx de ces objets (voir à ce sujet notre texte : LE CX DE LA SPHÈRE) :

Dans ce même ouvrage, Eiffel publiera d’ailleurs une très satisfaisante courbe du Cx du cylindre selon le produit de son Diamètre par la vitesse de l’écoulement :
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Source : "Aérodynamique Eiffel"

L’allongement des cylindre testés ici vont de 7 à 31, ainsi qu’il est précisé dans l’article de A. Toussaint publié par le N° 11 d’avril 1920 de la revue L’AÉRONAUTIQUE.
La crise est ainsi déterminée par Eiffel comme intervenant entre les produits VD  0,5 m²/s et 4 m²/s. En aérodynamique moderne, cela place cette crise entre les Reynolds 0,035 million et 0,28 million  
.

Cette plage s’avère un peu plus basse en Reynolds que ce que l’on estime de nos jours (à savoir de 0,2 à 0,7 million). 

Quand aux coefficients K d’avant et d’après crise (K étant le coefficient de Traînée frontal utilisé par Eiffel), ils correspondent à des Cx modernes de 0,96 et 0,32 ; ce sont des valeurs assez modernes dans la mesure où on les place actuellement à 1,2 et 0,3.
Cette magistrale démonstration de la crise du cylindre avait été précédée d’une non moins magistrale démonstration de celle de la sphère, démonstration donnée comme "la première qui mit en évidence le rôle important du « Nombre de Reynolds » en aérodynamique. " 

Des corps tels que le cylindre et la sphère ne sont pas des cas isolés en aérodynamiques : tous les corps 2D et 3D connaissent la même crise de Cx !
S’agissant des corps profilés 2D (c.-à-d. les profils), Hoerner fait état de cette non-constance du Cx à la page 97 de son ouvrage Drag, à travers un graphe qui rassemble les données de Traînée, à portance presque nulle, de profils symétriques et d’entretoises fuselés (également symétriques) ; nous avons saisi ce graphe en le limitant aux épaisseurs relatives supérieures à 25 % :
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Les ordonnées représentent le Cx référencé à la surface alaire des profils (leur surface portante, c.-à-d. le produit de la corde par l’envergure).

La crise du cylindre (en fuchsia, sur le graphe) a été également représentée sur ce graphe par Hoerner et le lecteur devra reconnaître l’étroite proximité des comportements de tous les autres profils avec celui dudit cylindre, la chute de Cx due à la crise des profils étant cependant plus forte (de l’ordre d’une division par 10, comme on peut le lire) que la chute de Cx existant sur le cylindre.
Hoerner commente ainsi ce graphe :

« a) En dessous [d’un Reynolds basé sur la corde du profil]  Rc = 105, c’est la région de l’écoulement entièrement laminaire de la Couche Limite. Des profils avec des épaisseurs relatives moyennes et élevées montrent de forts coefficients de traînée dus au décollement de l’écoulement sur la partie arrière.

b) Dans le domaine entre Rc ≈ 5 104 et ≈ 5 105, les profils montrent une diminution critique de leur coefficient de traînée, produite par la transition de laminaire en turbulent de l’écoulement de la couche limite. Avec des profils plus épais, le coefficient tombe jusqu’au 1/3 ou même le 1/10 de la valeur atteinte en-dessous du nombre de Reynolds critique.

c) […] Avec un écoulement laminaire le long de la partie avant, le coefficient de traînée varie proportionnellement au coefficient de traînée de frottement laminaire sur la plaque plane [c.-à-d. parallèlement à la droite vert fluo, ce qui est plus particulièrement net pour les profils les plus minces que nous avons exclus de ce graphe par raison de simplification 
].

d) Puis vient une autre phase critique (au voisinage de Rc = 106). Ici, le point de transition se déplace régulièrement en avant, augmentant ainsi le coefficient de traînée, d’une façon analogue à celle du coefficient de frottement [c.-à-d. en suivant la courbe de transition]. »
Une chose que l’on peut effectivement remarquer sur ce même graphe, c’est que le début de la crise de tous les profils qui nous intéressent (d’épaisseur allant de 25 à 66 %) se produit à un Reynolds à peu près constant (à peu près 0,1 million), ceci bien que la survenue de cette crise soit évidemment très liée à la turbidité de l’écoulement dans les souffleries utilisées.

En marron tireté, nous avons ajouté la courbe du Cx souscritique que présenterait, selon Hoerner 
, un profil d’épaisseur relative 30 % (soit un élancement de 3,33 , assez proche de l’élancement optimum des corps d’Eiffel 2D en pleinement turbulent : on voit qu’ici, en souscritique, le Cx de ce profil de 30 % est très élevé (> 0,1 en référence alaire)…
Toujours sur ce même graphe, le lecteur aura noté la présence des courbes donnant le Coefficient de Friction sur la plaque plane en fonction du Reynolds (Cf  en régime laminaire à gauche , en vert, et Cf  pleinement turbulent en bleu à droite).

Ces deux courbes constituent comme d’habitude des limites pour les profils lorsqu’ils deviennent très minces, mais on peut constater :

( que la décroissance laminaire d’un profil d’épaisseur 33 % (corps d’Eiffel 2D) ne se fait pas parallèlement à la courbe vert fluo : cette décroissance est beaucoup plus faible et le Cx reste assez fort dans cette zone souscritique (autour de 0,1, mais ce Cx est référencé à la surface alaire des profils, ce qui fait 0,33 en référence frontale) : c’est normal puisqu’il y a décollement de l’écoulement sur l’arrière du corps.
( que la décroissante pleinement turbulente d’un profil d’épaisseur 33 % (corps d’Eiffel 2D, courbe rouge de droite marquée 33 %) épouse assez bien la pente de la courbe bleu dense (tirée du graphe classique par multiplication par 2 pour tenir compte des deux faces des ailes), mais en restant à un niveau nettement plus fort (le double, environ).
À la page 99 du même ouvrage Drag, Hoerner écrit encore :

« Les haubans fuselés et les mâts de compression 
  […] sont souvent utilisés dans le domaine des nombres de Reynolds relativement bas. […] le décollement laminaire a lieu dans cette plage [de Reynolds], et la traînée est essentiellement due aux différences de pression. Les résultats expérimentaux des profils fuselés (et de quelques profils elliptiques) à un [nombre de Reynolds basé sur la corde] entre 1 et 5 104, peuvent être interprétés par : […]

CxSa = 2 Cf  (1+ e/c) + (e/c)2
[et :]

CxF = 2 Cf  + 2 Cf  (c/e) + e/c   »
Nous avons francisé ici les termes des équations données par Hoerner pour les deux Cx de ces corps 2D :

CxSa est le Cx référencé à la surface alaire des profils (soit c*b), c étant la corde et b l’envergure des profil ; e leur épaisseur, Cf  est le coefficient de Friction et CxF  est le Cx frontal.

La première équation est tracée par Hoerner pour chaque épaisseur relative des profils, dans la partie souscritique des courbes ci-dessus, ceci en fonction d’un Cf  laminaire donné par l’équation de Blasius (Cf  = 1,238 /  EQ \r(;Rec)). On peut constater que ces courbes correspondent assez bien avec les données de soufflerie.

Si cette même première équation est dessinée, pour un Cf  donné, selon l’épaisseur relative e/c, elle dessine évidemment une parabole (Hoerner la dessine dans sa figure 4, p 99).

Quant à nous, nous nous sommes intéressé à la deuxième équation, donnant le CxF , le Cx frontal souscritique de ces profils :

CxF = 2 Cf  + 2 Cf  (c/e) + e/c  »
Elle est tirée de la première équation par simple changement de la surface de référence (depuis la surface c*b jusqu’à la surface e*b, ce qui revient à diviser la première équation par e/c).

En prenant c/e (qui est l’élancement de ces corps) comme abscisse, nous avons dessiné cette deuxième équation, pour un Cf  valant 0,0133 (Cf  laminaire de Blasius au Reynolds de 104).
Voici, en bleu dense, la courbe du Cx frontal souscritique de ces corps 2D selon leur élancement que nous obtenons :
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En jaune nous avons porté l’élancement 3,4 , optimum que l’on peut tirer de ladite courbe classique : il apparaît qu’il n’est pas ici tout à fait optimal.

Au passage prenons acte du fait que ces Cx souscritiques recoupent assez correctement, au même Reynolds de 104, ceux du graphe que nous montrerons à l'instant (autour de 0,6 pour l’élancement 2 (ou épaisseur 50 %), un peu plus de 0,4 l’élancement 3,33 (ou épaisseur 30 %, gros tiretés marron), moins de 0,4 pour l’élancement 4 (ou épaisseur 25 %), etc.).

On doit admettre que si la forme générale de ce Cx souscritique (établi à un Reynolds de 104) est assez proche de celle de la courbe classique dressée en Couche Limite totalement turbulente, il est quelque dix fois plus fort que le Cx supercritique (en Couche Limite totalement turbulente, donc) !
Hoerner commente les deux équations ci-dessus comme suit :

« Le dernier terme représente la traînée de pression décrite plus haut. Pour des épaisseurs relatives élevées, ce terme devient prédominant […] »

Sur notre graphe, ce même terme de pression est évidemment l’écart entre la courbe en trait continu fuchsia (qui représente le Cx frontal de Friction au Reynolds de 104) et la courbe bleue en trait continu.

Les tiretés fuchsia représentent le Cx frontal de Friction laminaire au Reynolds 5 104, tout à fait transcritique.
Nous avons également fait figurer en haut à gauche du graphe (marque verte ceinte de rouge) le Cx frontal souscritique du cylindre (à l’élancement unitaire) : on voit que la courbe bleue peut être raisonnablement prolongée (courbe tiretée bleue) jusqu’à cette marque.

Ainsi que nous l’avons dit, le graphe d’Hoerner ci-dessus rassemble les Cx de profils 2D calculés en référence à la surface alaire de ces profils (produit de la corde par l’envergure), mais il nous est beaucoup plus facile qu’il l’était à Hoerner de proposer pareillement le graphe des Cx frontaux des mêmes profils :
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Contraste augmenté à 70 %, luminosité passée à 47 % et « Encadré » dans « Bordure et trame ».
À nouveau la courbe en gros tiretés marron représente l’épaisseur relative 30 % (élancement 3,33).

Il est patent qu’à la droite de ce graphe tous les profils qui nous intéressent voient leur Cx frontal supercritique réduit à presque rien (en dessous de 0,05 ce qui représente d’ailleurs une valeur un petit peu trop faible en regard du graphe classique 
).

On pourrait d’ailleurs penser, à lecture de ce graphe, que les Cx supercritiques de tous les profils d’épaisseur relative inférieure à 25  % vont se valoir (en adoptant la valeur plancher de 0,05) ; ce serait une erreur, car comme le montre le graphe d'origine d’Hoerner, la diminution de l’épaisseur relative tend à approcher le Cx alaire de ces profils (Cx référencé à la surface alaire) de celui de la plaque plane (qui est un Cx de friction uniquement et donc très légèrement décroissant en fonction du Reynolds). Cette régression des Cx alaires au Cx de friction de la plaque plane est un fait 
, mais la conversion du Cx alaire ("très légèrement décroissant en fonction du Reynolds") en Cx frontal est celle-ci :
Cx frontal = Cx alaire *c /e = Cx alaire / (e/c)
…c étant la corde et e l’épaisseur du profil.

Cette conversion fait donc que lorsque l’épaisseur relative e/c décroit, le Cx frontal augmente en proportion !

Il y a donc bien un optimum d’épaisseur pour les profils 2D pour ce qui est d’obtenir une moindre traînée en supercritique à surface frontale donnée (cet optimum d’épaisseur relative tourne autour de 1 / 3,5, comme l’indique la courbe 2 du graphe classique soit 29 % d’épaisseur relative sur le graphe d'origine d’Hoerner).
Ce comportement supercritique rappelé, et si l’on en revient au graphe ci-dessus mais dans sa partie gauche (souscritique), on peut noter que les Cx  y sont incomparablement plus forts qu’en supercritique (d’un facteur 8, en ordre de grandeur).

Il n’en demeure pas moins que le Cx frontal souscritique d’un corps fuselé d’élancement ~ 3, par exemple, se fait quand-même très inférieur au Cx souscritique d’un cylindre (grosso-modo d’un facteur un peu supérieur à 3), ce qui signifie que caréner un hauban cylindrique va diviser son Cx frontal par plus de 3 en souscritique, (en tenant compte du fait que le Reynolds longitudinal de ce carénage est trois fois plus fort que le Reynolds diamétral du hauban cylindrique).
À titre d’exemple, le tracé orange ci-dessous symbolise le profilage d’un hauban cylindrique de Reynolds diamétral 3 104 par un carénage d’élancement 3,33 (et donc de Reynolds longitudinal nécessairement multiplié par ces 3,33) : la longueur de la flèche correspond à une multiplication du Reynolds par 3,33 et le Cx final se trouve au bas de la verticale orange de droite, un peu au dessus du prolongement de la courbe de l’épaisseur 30 % (ou élancement 3,3) :
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attention au tracé orange dans Word
Avec ce carénage, le Cx passe de ~ 1,2 à ~ 0,34, ce qui n’est pas à dédaigner…
Cependant, afin de faciliter la réflexion sur le carénage des cylindres, il nous est aisé de tracer un graphe dont les abscisses seraient les Reynolds frontaux (basés sur l’épaisseur des cylindres à caréner et donc des profils).
Bien sûr, ce Reynolds frontal n’a alors plus de signification physique, mais il permet de simplifier l’étude du carénage éventuel d’un cylindre de diamètre donné (et donc de Reynolds diamétral donné) ; voici ce graphe :
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Ce graphe est tiré du précédent par simple translation horizontale des courbes (translation inversement proportionnelle, pour chaque profil, à son épaisseur relative).
Il dessine un panorama assez en accord avec le graphe que nous avons tiré des réflexions d’Hoerner sur le Cx souscritique des profils autour du Reynolds longitudinal de 104 : il y a bien un gain à profiler un cylindre à l’aide d’un carénage (de même épaisseur) et l’épaisseur relative optimale de ce carénage est nettement plus faible que 30 % (elle descend à ~12 %). Nous avons d’ailleurs fait tracer en jaune à notre tableur le Cx frontal des carénages 2D d’épaisseur relative optimale selon le Reynolds basé sur l’épaisseur (Cx frontal minimal qu’on peut obtenir en adoptant l’épaisseur relative optimale pour chaque Reynolds, nous y revenons plus bas). 
Pour comparaison, nous avons également fait figuré, en vert, le Cx frontal de la palette, proche de 2.

Cette réduction du Cx frontal des cylindres par carénage n’est, semble-t-il, mise en œuvre sur le Piper Cub que pour les gros cylindres (cylindres visibles entre les roues dans le médaillon et renfermant les sandows de suspension du train principal classique) :
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D’après Wikipédia (Piper Cub)

Un autre exemple classique de réduction de Traînée de corps 2D est évidemment le profilage des haubans de monoplans (que l’on peut deviner également sur le Piper Cub ci-dessus).

Voici un exemple de profilage de tels haubans en cours de réalisation (pour un ULM) :
[image: image241.jpg]



http://www.ulminimalist.sitew.com/#Projet_minimaliste.B 

Dans la vignette, on voit les haubans cylindriques avant leur profilage (Cx ~ 1,2) lors d’un essais de charge sous sacs de sables…

Mais revenons-en au graphe d’Hoerner. Devant l’importance des Cx souscritiques par rapport aux Cx supercritique 
, Hoerner constate l’inadéquation de la forme profilée classique (qui est celle des corps d’Eiffel 2D) en écrivant (toujours page 99 de Drag) :

« On suppose qui ni les formes fuselées conventionnelles, ni les profils elliptiques ne sont optima dans cette plage de nombre de Reynolds. Des formes plus efficaces pourraient être développées chaque fois que des applications en valant la peine se présenteraient »

Le maître continue cependant ses investigations en proposant des équations (tirées comme toujours de réflexions théoriques et de constats effectués en soufflerie).

Page 105, il résume ces investigations par un graphe (consacré aux seuls carénages 2D de cylindres), graphe donnant l’épaisseur relative e/c optimale (de moindre Traînée) selon le Reynolds longitudinal de l’écoulement (Reynolds basé sur la corde du carénage, donc).

Nous avons effectué la conversion de ce Reynolds longitudinal en Reynolds basé sur l’épaisseur du cylindre à caréner (ce cylindre pouvant d’ailleurs être un prisme à base carrée) :
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À gauche de ce graphe, en souscritique, apparait en trait mixte bleu dense l’équation 11 de la même page 105 du Hoerner Drag, équation censée représenter l’optimum de l’épaisseur relative e/c en souscritique :

Épaisseur relative optimalesouscritique = 1,63 Rec1/4

…où Rec  est le Reynolds basé sur la corde du carénage.
D’après nous, Hoerner (ou son collaborateur) a mal dessiné cette courbe mathématique sur ce graphe. Cette erreur explique l’écart entre la courbe rouge (représentant l’épaisseur optimale telle que voulue par le maître) et la courbe mathématique bleu dense (les deux étant converties ici en Reynolds diamétraux).

Cet errement minime est sans importance. 

À droite du graphe, en régime délibérément supercritique, Hoerner préconise une épaisseur optimale de 27 % (tiretés bleu dense, soit un élancement c/e de 3,7, assez proche de celui prôné par le graphe classique (courbe nommée « Mâts torpédo »).
À gauche du graphe, la courbe verte représente le Cx frontal souscritique à attendre du carénage d’épaisseur relative optimale selon le Reynolds basé sur l’épaisseur : ce Cx doit être lu sur l’échelle de droite.
Pour déterminer cette courbe des Cx nous avons utilisé l’équation (2) proposée par Hoerner à la page 99 de Drag (équation, aux termes francisés par nous, déjà présentée plus haut) :

CxF = 2 Cf  + 2 Cf  (c/e) + e/c 
…ainsi que la valeur de l’épaisseur relative optimale citée à l’instant :
e/c = 1,63 Rec1/4
L’équation de cette courbe verte de gauche est alors :

CxF = 3,149 / Rec1/4 + 2,476 / Rec1/2

… Rec signifiant toujours le Reynolds basé sur la corde du carénage,
…ou, après quelques manipulations mathématiques :

CxF = 3,71 / Reép1/3 + 3,43 / Reép 2/3
… Reép signifiant le Reynolds basé sur l’épaisseur du carénage.
Dans le domaine critique des Reynolds, au centre du graphe, des réserves doivent évidemment être posées concernant l’utilisation pratique de ces courbes puisque c’est la transition de la Couche Limite sur le carénage qui va commander l’évolution du Cx : dans le doute, ou en l’absence de résultats, des dispositifs turbulateurs devront être utilisés pour forcer cette transition.
Toujours sur ce même graphe, nous avons reporté en bas à droite en vert le Cx frontal supercritique du carénage 2D (à lire aussi sur l’échelle de droite). L’évolution de ce Cx supercritique est légèrement décroissante avec le Reynolds (légèrement car l’élancement constant 3,7 de ce carénage –soit une épaisseur constante de 27 %– prête à peu de friction)… 

Cette courbe verte supercritique est calée sur l’ordonnée 0,05 tirée de la courbe classique (mât torpédo) à l’abscisse 0,18 millions (Reynolds basé sur l’épaisseur). 
Il apparaît que les deux courbes vertes des Cx sous et supercritique de notre graphe se visent raisonnablement. De fait, dans la zone critique (entre ces deux courbes vertes), un relevé des Cx des profils optimaux 12 % au Reynolds 2 104 et 25 % au Reynolds 1,4 105 sur le graphe général des Cx frontaux (selon les Reynolds basés également sur l’épaisseur) donne des marques (en vert fluo) qui assurent une continuité raisonnable entre les deux courbes vertes.
Il convient d’ailleurs de se remémorer que ce même graphe général est établi d’après des profils sans turbulateurs et que des turbulateurs décalerait les deux marques vert fluo vers la gauche 
 : la crise des profils dans cette zone critique pourrait donc créer une discontinuité (favorable) entre les deux courbes vertes (avec un moindre Cx pour un certain Reynolds).
Force nous est cependant de constater que s’il nous informe dans ce graphe des épaisseurs relatives optimales des carénages 2D en souscritique Hoerner ne nous éclaire pas tellement sur les formes idéales à leur donner : en l’absence d’autres renseignements, on s’en tiendra donc à des homothéties de la forme classique.
L’œuvre du maître datant cependant de 1965, gageons que des progrès ont été accomplis depuis, à ce sujet.

Les réflexions ci-dessus ne concernent que l’épaisseur relative optimale de carénage 2D (ces carénages ne participant pas à la résistance des corps qu’ils habillent), mais Hoerner indique que les épaisseurs relatives optimales des organes travaillant à la traction pure (fils et haubans) ou à la compression (entretoises de cellules biplanes, par exemple) suivent « les mêmes tendances comparées aux nombres de Reynolds ».
Sur le graphe précédent, il y a, comme nous l’avons dit, une zone floue entre le Reynolds souscritique et le régime supercritique : c’est la zone de crise du Cx !
Une des solutions permettant de s’assurer un Cx supercritique (et diviser encore le Cx par ~ 8), lorsque le Reynolds longitudinal s’avère dans la zone de crise (en dessous du Reynolds de 1 million et surtout en dessous de 0,3 million), existait déjà du temps d’Hoerner : c’est de forcer la transition de la Couche Limite. De nos jours, on trouve par exemple sur les rotors de modèles réduits d’hélicoptère des turbulateurs sinusoïdaux comme ceux-ci :
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Image Alain Vassel

Et voici un autre type de turbulateur (rectiligne, celui-ci) placé sur les pales de l’hélicoptère radiocommandé FunCopter :
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Image Alain Vassel

Cet hélicoptère de 1,250 Kg mesure 0,855 m de longueur hors tout.
Sur la partie basse de l’image, le turbulateur rectiligne a été souligné au feutre et les cotes importantes (en mm) apposées par notre compère Alain Vassel (le turbulateur mesure donc 80 mm dans le sens de l’envergure).
Il est évident que sur les pales d’hélice, ces problèmes de faiblesse du Reynolds sont localisés près du moyeu (où la vitesse circonférentielle est beaucoup plus faible).

Cela explique l’installation de turbulateurs sur les pales de cette éolienne :

[image: image245.jpg]



Source : Wikipédia

Il faut d’ailleurs songer, qu’à leur emplanture, ces pales sont très épaisses (du fait de l’importance en cet endroit du moment fléchissant) et donc que leur élancement s’approche de l’unité, ce qui pousse évidement l’écoulement à décoller de leur surface. Un rapide calcul, en considérant que la corde de ces pales près de leur emplanture est de 0,5 m et qu’elle tourne dans un vent de 3 m/s, place leur Reynolds à 105 000, soit ~ 105, ce qui, au vu du graphe d’Hoerner, est très nettement souscritique et donc générateur de vibrations et de bruits…
De même le profil des montants de trapèze de certaines ailes deltas de vol libre présentent des turbulateurs du même genre.

Image de turbulateur de trapèze
Sur ce point, il faut évidemment constamment se référer au Reynolds auquel se déplacent les corps étudiés : l’approximation Re = 70 000 V*L  nous indique, par exemple, que le Reynolds d’une aile de modèle réduit (corde 0,1 m et vitesse 10 m/s) est 70 000, soit 0,07 million : cette aile se trouve bien au seuil de la crise de Cx, donc nettement en souscritique avec un très fort Cx, ainsi qu’on le voit sur la compilation des profils symétriques d’Hoerner déjà présentée mais où nous avons laissé le comportement des profils de 12 et 6 % d’épaisseur :
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Un autre calcul rapide, pour les pales du FunCopter présenté à l’instant, calcul basé sur la vitesse estimée du rotor principal (2000 tours/minute, soit 33,3 tours/seconde), donne comme Reynolds pour le profil de pale situé à gauche du turbulateur (c.-à-d. le profil que sa vitesse linéaire libère de la nécessité du turbulateur) :

Re = 70 000 * 0,05 m * 0,185 m * 2 π * 33,3 t/s = 0,13 million
Ce Reynolds est bien de l’ordre de celui qu’on peut tirer de la compilation d’Hoerner pour les profils symétriques. Ce qui revient à dire que ce turbulateur fait passer le Cx du profil de 0,008 à 0,005 (en référence alaire), avec probablement un comportement plus sain du rotor (moins de risque de décrochage de l’écoulement par contamination à partir de sa racine). 

L’université d’Illinois a dressé à la suite de plusieurs campagnes de mesures très méritoires un catalogue des performances de profils fonctionnant à faibles Reynolds. Nous ne retirons de ce catalogue 2D que les courbes d’un profil symétrique de 12,85 % d’épaisseur relative :
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Parmi les courbes de gauche, celle relevée au Reynolds de 0,1 million, fait état d’un très fort accroissement de son Cx, alors que sa Portance ne chute qu’assez peu.
Le graphe de droite confirme que malgré ce fort accroissement du Cx, la courbe de Portance par rapport à l’incidence reste peu différente des courbes relevées aux Reynolds plus forts.
Autrement dit, on ne peut pas dire que consécutivement à la division par 2 ou 3 du Reynolds le profil CG Ultimate ne fonctionne plus (puisqu’il fournit encore presque autant de Portance, à un dixième près), mais on doit plutôt dire que si, après cette division du Reynolds par 2 ou 3, il fonctionne encore, son rendement (qui est le rapport Portance / Traînée) est cependant divisé par deux (en ordre de grandeur).

Cette division du rendement par deux n’est, rappelons-le, qu’une fraction de ce à quoi on doit s’attendre pour une diminution plus forte du Reynolds au vu de la compilation d’Hoerner présentée ci-dessus (puisque pour l’épaisseur de 12 %, ce graphe fait état d’une multiplication du Cx par 3,5 pour une division du Reynolds par dix, en ordres de grandeur)……
Ajoutons, toujours à propos de cette crise des profils 2D, que la dégradation du Cx aux faibles Reynolds est beaucoup plus forte pour les profils dissymétriques et cambrés qui, bien que largement majoritaires du fait de leur utilisation comme ailes, sortent du cadre de notre texte. Disons simplement que leur courbe Portance / Traînée abandonne la forme en C classique (visible ci-dessus) pour adopter une forme en zigzag ou même, dans sa tendance, en Σ, comme on le voit ci-dessous pour un profil classique Eppler 374 :
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Il apparaît clairement que si, aux différents Reynolds, la courbe de la Portance (nommée ici Cl ) en fonction de l’incidence α est peu modifiée (courbe de droite), le Cx (nommé ici Cd) subit, aux bas Reynolds de 60 000, une augmentation d’un facteur 2 à 3 aux incidences faibles à moyennes, ce qui divise d’autant la Finesse aérodynamique du profil.
Les créateurs de modèles réduits ont évidemment ressenti depuis longtemps ce problème et lorsqu’il conçoivent un modèle pour les vitesses lentes (pour les vols en salle, par exemple), ils ne profilent absolument plus leur ailes : ces ailes sont de simples planches à bords d’attaque et de fuite carrés : c’est la façon que ces modélistes ont trouvée pour déclencher la transition de la Couche Limite sur ces ailes et, conséquemment, se prémunir contre les décrochages trop précoces de celles-ci (la transition forcée de la Couche Limite au régime turbulent empêchant le décrochage de l’écoulement)…

La comparaison des courbes polaires d’un profil d’aile avec une simple planche de la même surface est édifiante :

[image: image249]
Si à 0,12 million de Reynolds le profil surclasse la simple planche par ses qualités de Portance et Traînée (et surtout de Finesse, cette finesse étant donnée par la tangente passant par l’origine), la simple planche reprend le dessus au Reynolds de 0,04 million, sa courbe polaire n’ayant quasiment pas souffert de la diminution de Reynolds…
Une façon de comprendre ce comportement singulier de la planche est de penser que c’est son bord d’attaque carré qui fait office de turbulateur.

Dans le même ordre d’idée, le Reynolds des roues de vélo à jantes profilées est relativement bas (disons 0,05 million) et l’on doit croire que ce sont les sculptures du pneu et son raccordement avec la jante qui font offices de turbulateurs :
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Il convient d’ailleurs de noter, à propos du profilage des roues de cycles, que la forme que l’on peut donner à ce profilage doit être amphidromique (puisque ce profilage est attaqué par l’écoulement tantôt dans un sens, tantôt dans l’autre).
Le forçage de la transition de la Couche Limite, qui peut se faire assez facilement en augmentant la rugosité du corps, semble permettre une diminution d’un facteur 4 à 8 du Reynolds de crise, si l’on en croit les résultats obtenus sur la sphère :
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Tiré des Notes de Cours de Marc Rabaud, Université Paris-Sud

La rugosité relative de la sphère est exprimée ici, classiquement, par le quotient de la hauteur moyenne de ses aspérités ϵ (mesurée depuis le fond d’un creux jusqu’au sommet d’un pic) par le diamètre D de ladite sphère.
Nous verrons plus bas que ce forçage de la transition se pratique communément en soufflerie en posant près du bord d’attaque des corps une bande rugueuse ou d’une façon générale un organe turbulateur.
fin relecture 09/04/13
Il ne peut être qu’utile, à ce point de notre étude, de citer un autre de nos textes où nous avons jugé utile de reprendre le fameux diagramme de Lissaman indiquant le Reynolds des différents corps volants (naturels ou fait de main d’homme) :
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Notre apport dans ce graphe est la représentation des diagonales montrant l'échelle des longueurs caractéristiques choisies pour l’établissement des Reynolds (en général la corde des ailes ou la longueur totale du corps pour les dirigeables). En effet, ces longueurs caractéristiques sont latentes dans le graphe d'origine puisque pour un Reynolds et une vitesse U, il est possible d’écrire (au niveau de la mer) :

L ≈ Re/(70000*U).

Le dessin de ces longueurs caractéristiques sur le graphe le rend, à notre sens, plus tangible par le commun des mortels.

De même nous avons fait figurer en rouge l’horizontale de la vitesse du son et en rose la verticale de ce qui pourrait être le Reynolds de transition. Ce Reynolds de transition a été choisi sur le graphe ci-dessous, dessiné pour un ensemble de profils polis :

[image: image253.png]Criquet pélerin
0,1—
N °
g Profils polis
=
E Plaque plane
g Plaque plane turbulente (2Cy)
laminaire (2Cy)
0,01
0,001 | ! | | | Ly
10* 10% 10* 10° 10° 107 108

Reynolds (basé sur la corde)
(d’aprés McMasters et Henderson, 1980)




On peut également se référer au graphe classique d'Hoerner pour déterminer le Reynolds de transition, mais il faut se remémorer que ce graphe recense le comportement de corps 2D profilés à incidence nulle.
Bien ledit Reynolds de transition ne constitue en rien un seuil pour des profils peu épais, il est évident que toutes les ailes destinées à travailler dans la plage de Reynolds critiques devront être étudiés à l’aune de la transition de leur Couche Limite…
À titre de vérification de ce diagramme dit de Lissaman (dont nous avons trouvé quatre versions, à chaque fois légèrement différentes, nous avons demandé à notre complice Philippe Kauffmann de nous dresser un panorama de vitesses et de cordes des modèles réduits significatifs actuellement en service de par le monde ; ces marques fuchsia nous ont permis d’affiner la forme du patatoïde des modèles réduits (en fuchsia).
Pour l’analyse de ce diagramme, nous reportons nos lecteurs vers ce texte.

Les corps d’Eiffel 3D et le nombre de Reynolds :

Le même phénomène de crise par décollement de l’écoulement en souscritique se produit évidemment pour les corps fuselés 3D (de la même façon que les crises du cylindre et de la sphère sont des phénomènes analogues).

Hoerner dresse de la crise des corps 3D un tableau auquel on doit évidemment attacher une grande valeur, même si le grand homme lui-même confesse le peu de connaissance disponible à l’époque sur ce sujet :

« Aucun renseignement n’a été trouvé par l’auteur sur les corps fuselés dans la condition réellement souscritique (en dessous de Re = 105) ». 

Par comparaison avec les ellipsoïdes, cependant, il propose une équation donnant le Cx laminaire d’un corps 3D en référence à sa surface mouillée :

CxSm = CfLam [1 + (D/L)3/2] + 0,11 (D/L)2         (équation 24)
CfLam, le Cf  laminaire à adopter ici en compte est celui donné par Blasius :

CfLam = (;Re) EQ \f(1,328;)
 
Dans cette équation (24), le dernier terme représente le Cx de pression (due au décollement de l’écoulement), évidement en référence à la surface mouillée.
Hoerner propose alors, figure 22 p. 112, un graphe des Cx sub, trans et supercritiques de corps fuselés 3D de divers élancements (Cx référencé à la surface mouillée) :
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Les corps d’élancement 1,8 (en jaune à gauche) et 2 (en orange à droite) sont trop courts pour être comparés à des corps d’Eiffel, mais les autres corps (en bleu clair, bleu dense et noir) rentrent bien dans le cadre de notre étude.

Pour comparaison, sont dessinés les Cf  laminaire et turbulent de la plaque plane (courbes en traits mixtes épais).
Les segments de quasi-droites de gauche (en trait continu) représentent l’équation (24) d’Hoerner pour les différents élancements en souscritique.

À droite, les segments de quasi-droites (toujours en trait continu) représentent une autre équation proposée par Hoerner, sous le numéro (28) pour le supercritique :

CxSM = Cf [1 + 1,5 (D/L)3/2 + 7 (D/L)3 ] 

…le Cf  à utiliser ici étant le Cf  pleinement turbulent, à savoir :
CfTurb  = 0,044/(ReL)(1/6) 

Hoerner indique d’ailleurs que le dernier terme de cette équation est « pratiquement négligeable jusqu’à D/L ≈ 0,2 » (c'est-à-dire pour les élancements supérieurs à 5). (utile ?)
Les courbes pointillées ont été dessinées par Hoerner comme relatant le comportement des corps entre les segments de quasi-droites de gauche et de droite ; pour ce faire, l’auteur disposait de quelques résultats de soufflerie.

Comme précédemment, nous avons effectué le changement de surface de référence donnant accès au Cx frontal de ces corps.

Ce changement est basé sur la règle empirique cautionnée par Hoerner (équation 30, p 114) que le quotient de la surface mouillé sur la surface frontale vaut, en moyenne, 3 L/D.

Voici le graphe donnant ces Cx frontaux :
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Le constat qu’on peut tirer de ce graphe, si l’on exclut par la pensée les courbes jaunes et orange (comme représentant les trop courts élancements 1,8 et 2), est qu’on peut admettre que la décroissance laminaire du Cx frontal des corps fuselés bleu clair, bleu dense et noir se prolonge dans la courbe de crise (pointillés de même couleur) sans angle très marqué, avant de marquer un léger ressaut (surtout pour la courbe noire de l’élancement 8).

Ce ressaut correspond, ainsi que l’écrivait Hoerner à propos des profils 2D, à une progression du point de transition vers l’avant des corps (avec augmentation consécutif de la friction moyenne).

Que les segments de quasi-droites de droite (pour le supercritique) se placent d’autant plus haut que l’élancement est plus grand est tout à fait normal puisque le Cx de frottement seul (vers lequel tend le Cx complet des corps de grands élancements) est ici ré-exprimé en référence à la section frontale (c’est le défaut de ce type de référencement).
On a d’ailleurs la satisfaction de constater, pour les Reynolds supercritiques, les Cx frontaux tournant autour des 0,05 auxquels nous nous sommes habitués (parmi les quelques élancements pris en compte sur ce graphe, l’élancement optimal étant l’élancement 3).

Mais ce qu’il faut retenir de la pensée d’Hoerner, c’est surtout l’évolution du Cx d’un corps d’Eiffel d’élancement compris entre 3 et 5 selon son Reynolds (trait fort rouge ci-dessous) :
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On retrouve bien ici, au demeurant, la forme générale de la courbe déjà montrée du Cx volumique du dirigeable britannique R 101 en fonction du Reynolds tracée par Lutz et Wagner (ici en fonction du Reynolds volumique) :
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Attention aux pointillés fuchsia dans Word !
Force est d’ailleurs de constater que si la courbe classique a été relevée à un Reynolds diamétral de 0,18 million, cela fait, en moyenne un Reynolds longitudinal de 0,6 million et que ce Reynolds est encore transcritique d’après le graphe des Cx présenté à l’instant. Cela ne rend-il pas caduque notre descente des Cx de Guilié avec le Re !! L’explication de ceci tient peut-être dans la turbulence de la soufflerie dans laquelle ces mesures auraient été faite (la turbulence favorisant la transition de la Couche Limite vers le régime pleinement turbulent).
Comme précédemment pour le carénage des corps 2D, il est plus pratique de disposer des courbes du Cx frontal des différents corps selon leur Reynolds diamétral (c.-à-d. par exemple le diamètre du pneu du train à caréner).

Quelques manipulations mathématiques de base permettent de transformer cette équation (24) de sorte qu’elle donne le Cx frontal des corps en fonction de leur élancement et de leur Reynolds diamétral :

Cxf = eD) EQ \f(4;)
 [ EQ \r(;L/D) + D/L] +0,33 D/L

De même, l’équation (28) qui dessine les segments de quasi-droite à droite du graphe (évaluant le Cx supercritique des corps) peut être transformée en :
Cxf =   EQ \f(0,132;ReD(1/6)) [(L/D)(5/6) + 1,5 (D/L)(4/6)  + 7(D/L)13/6]
…au moins si l’on adopte comme valeur du Cf  pleinement turbulent le libellé :
CfTurb =  EQ \f(0,044;ReL(1/6))
Cette adaptation de l’équation (28) dessine des quasi-segments de droite un tout petit peu au dessus des quasi-segments dessiné par Hoerner…

Voici la conversion du graphe d’Hoerner en un graphe plus pratique donnant le Cx frontal des corps de révolution en fonction de leur Reynolds diamétral :
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Le choix de référencer le Cx à la surface frontale du corps n’autorise plus la comparaison des courbes avec les courbes classiques de la friction de la plaque plane.

Néanmoins, nous avons fait figurer ci-dessus ces courbes pour chaque élancement L/D (en référence à la surface frontale de chaque corps) : à gauche pour la friction laminaire (courbes vertes en longs tiretés pour L/D = 3 et 5) et à droite pour la friction pleinement turbulente (segments de droites pour L/D = 2, 3, 5 et 8).

Il est d’ailleurs satisfaisant de constater que le Cx frontal de friction turbulente est minimum pour l’élancement 3 (segment vert) : pour les élancements plus forts, l’accroissement de surface mouillée apparaît donc comme néfaste.
L’analyse de ce graphe est fort instructive :

En souscritique, d’abord, il apparaît que c’est l’élancement 5 qui est préférable aux élancements 3 et 8 jusqu’au Reynolds 7000 : le gain en CX est cependant léger et il est probable que la masse d’un carénage d’élancement 5 pourrait grever le gain attendu par rapport à un carénage d’élancement 3.
Au dessus du Reynolds 7000, les élancements 5 et 8  sont toujours préférables à l’élancement 3 (gain en Cx de ~0,035), même si le poids de tels carénages peut se montrer rédhibitoire.
Dans la zone de crise (courbes tiretées), au dessus du Reynolds diamétral de 20 000, les élancements 5 et 8 sont toujours préférables, même si l’installation d’un anneau rugueux turbulateur sur le corps d’élancement 3 précipiterait sans doute la transition de sa Couche Limite et son accession à un Cx frontal de 0,04 ou 0,05…

Dans la partie droite du graphe (au-delà du Reynolds 1,5 Millions), ces Cx de 0,04 ou 0,05 sont obtenus naturellement par le corps d’élancement 3 du fait de la transition de sa Couche Limite jusqu’au régime turbulent…

En conclusion : en dessous du Reynolds 100 000, l’élancement de moindre Traînée frontale n’est pas 3 mais plutôt 5, même si des dispositifs turbulateurs pourons sans doute anticiper l’accession d’un carénage d’élancement 3 à un Cx plus favorable (Cx en Couche Limite turbulente)…
Le problème général des souffleries étant la faiblesse du Nombre de Reynolds de leur écoulement (du fait de l’utilisation de modèles de tailles réduites) les aérodynamiciens induisent volontiers la transition de la Couche Limite en dotant l’avant de leurs modèles d’un anneau turbulateur (anneau de sable ou en papier de verre).
Voici par exemple, mais relevé ici dans un bassin de carène, le Cx (basé sur la surface mouillée) d’un corps 3D, avec ou sans anneau turbulateur de sable :
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L’auteur de cette étude, Morton Gertler, a eu la bonne idée d’adjoindre au graphe la courbe du Cf  de la plaque plane en turbulent (courbe basse, marqué Cf ).

Il est alors visible que :

( la courbe “Ct without sand” effectue (toute seule) sa transition selon une courbe montante, alors que la courbe “Ct with sand” a anticipé cette transition ;
( les deux courbes “Ct with sand” et “Ct without sand” adoptent la direction générale de la courbe du Cf  de la plaque plane ;
( que la présence de l’anneau de sable induit une légère augmentation de Traînée (quantifiée ici à 0,0009, soit 3/100ème du Cx).
Pour bien comprendre l’ évolution du Cx de ce corps 3D de Gertler, il est utile de replacer cette évolution dans le contexte du graphe général d’Hoerner montrant l’évolution du Cx des corps 3D, en observant plus spécialement les tracés bleus (L/D = 5) puisque le corps 3D testé par Gertler possède également cet élancement.
Cette comparaison indique bien qu’au Reynolds de 2 million, le corps de Gertler se trouve vers la fin de sa crise, à la moitié de la remontée de la courbe de transition.
On peut d’ailleurs remarquer l’assez grande proximité entre le graphe de Gertler et celui déjà montré de Lutz et Wagner…
Pour notre part et par naïveté, ainsi que nous l’avons dit, nous avons un instant imaginé mesurer le Cx d’un corps profilé dans notre propre soufflerie.

Nous avions commencé à fabriquer ce corps :

[image: image260.jpg]



Il montre un élancement de 3,6 et est fabriqué de bric et de broc (selon notre technologie) à partir de portions de bouteilles PET.

Et puis nous nous sommes rendu compte que nous n’avions tout bonnement aucune chance de mesurer le Cx supercritique de ce corps (la faute en incombant au Reynolds extrêmement bas de l’écoulement autour de ce corps dans notre soufflerie, puisque sa vitesse n’est que de 3,83 m/s, ce qui, pour notre corps fuselé de 28 cm de longueur ne promet qu’un Reynolds longitudinal de 0,076 million. La courbe déjà montrée du Cx des corps 3D selon leur Reynolds longitudinal montre assez que ce Reynolds est inférieur à celui de la crise.

En conséquence, nous n’avons même pas essayé d’effectuer des mesures sur ce corps.

Le grand Tsiolkovski lui-même avait fabriqué de ses mains, en 1896, une soufflerie dans laquelle il a testé un grand nombre de corps :
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C’est le poids noir qui, par sa descente, entraînait le ventilateur à palettes bleues que l’on devine dans « l’escargot » jaune.

D’après N. A. Rynin, la vitesse du flux d’air à la sortie des aubes redresseuses était de 5 m/s 
.
La méthode inventée par Tsiolkovski pour mesurer la Traînée est d’une grande simplicité :

Le corps était porté par des tiges fichées dans une planche de bois (en orange ci-dessus) flottant dans un petit bac d’eau. La Traînée sur le corps faisait donc reculer corps et planche en entraînant l’aiguille indicatrice rouge devant les graduations noires.
Les mesures de Traînée étaient comparées avec celle de plaques planes placées face au vent effectuées auparavant (la Traînée des plaques planes était déjà réputée, à l’époque, être insensible au Reynolds de l’écoulement).

Avant même la construction de cette soufflerie, Tsiolkovski avait effectué de nombreuses expériences éoliennes sur le toit de sa maison, comparant déjà la Traînée de corps fuselés avec celle de plaques planes placée face au vent. Il confie dans des notes autobiographiques :

« G. Pomortsev et d’autres théoriciens considéraient que la Traînée des dirigeables serait très forte. Mes expérimentations ont montré qu’elle n’était pas si forte et que le coefficient de traînée décroissait lorsque le vitesse du dirigeable augmentait. J’ai conduit mes expérimentations parfois dans la maison et parfois sur le toit de celle-ci lorsqu’il y avait beaucoup de vent. Je me souviens à quel point j’ai été heureux quand j’ai découvert que le coefficient de traînée était faible dans les forts vents. Dans cette excitation, je suis presque tombé du toit ! » 

À notre sens, Tsiolkovski venait d’être témoin de la transition de la Couche Limite sur son modèle réduit de dirigeable (et donc du réattachement de l’écoulement sur l’arrière-corps du modèle, avec baisse du Cx).
Ainsi que nous l’avons vu sur ce graphe d’Hoerner, cette transition se produit pour des Reynolds longitudinal compris entre 0,1 million et 10 million. Pour un modèle réduit mesurant 20 cm de long, cette transition commence donc, dans un vent laminaire, à la vitesse de vent de 7 m/s 
, soit un vent de 25 Km/h.
La remontée du Cx se produisant sur cette même courbe autour du Reynolds de 1 million (soit une vitesse de 250 km/h pour ces modèles réduits), on peut penser que Tsiolkovski, juché sur son toit, a bien été témoin au moins de la première partie de la descente du Cx consécutive à la transition de la Couche Limite et au réattachement (partiel) de l’écoulement.
Par contre, dans sa soufflerie qui atteignait 5 m/s, si les modèles qu’il y testait était un peu plus long (disons 30 cm), le Reynolds atteint n’était que de 0,1 million et seule la grande turbulence de l’écoulement pouvait inciter à la Couche Limite à commencer sa transition. Les Cx mesurés par le grand homme étaient donc des Cx intermédiaires (de début de crise), nettement plus forts que les Cx supercritiques que mesurera par exemple Eiffel en pleinement turbulent 
…
Après ces premiers constats sur les variations du Cx de friction des corps fuselés 2D et 3D, revenons plus en détail sur l’origine de ces variations.

Alain Bugeau, aérodynamicien de Dassault Aviation, a publié pour l’Association Inter Action un texte fort pédagogique décrivant le contrôle de la transition de la Couche Limite.

Il s’intéresse à trois profils 2D symétriques de même épaisseur maximale mais de positions différentes pour cette épaisseur 
 :
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Il présente le graphe suivant qui relate le comportement de ces trois profils en fonction de leur Portance ou de leur incidence :
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http://inter.action.free.fr/publications/laminarite/laminarite.html
Ce graphe est tiré du Hoerner Drag : fig 17 p 29
En ordonnées sont donnés les coefficients adimensionnels de Traînée des profils Cxp (le Cx des profils essayés en 2D entre parois en soufflerie, en référence à leur surface portante) 
.

En abscisse sont les CZ 
. Comme ce n’est pas la portance des corps qui nous intéresse dans notre réflexion sur leur Traînée, nous avons ajouté sous l’échelle horizontale des CZ une deuxième échelle : celle des incidences en degrés. Cela nous a été facile puisqu’à très peu près tous les profils étudiés montrent un comportement bien linéaire : il y a proportionnalité entre ces deux échelles (au taux classique de 2 π par radian soit 0,11 par degré).

Ces courbes nous semblent avoir été relevées au Reynolds de 6 million.
Le profil NACA à quatre chiffres 0009 place son épaisseur maximale à 30 % de la corde (comme tous les profils à quatre chiffres).

Le profil NACA 65-009 (épaisseur 9 %) place son épaisseur maximale nettement plus en arrière que le profil précédente, de telle sorte que la position de pression minimale à sa surface soit à 50 % de sa corde (ces 50 % sont représentés par le deuxième chiffre de sa dénomination).

Ce profil 65-009 est représenté ici deux fois : il a été testé une première fois en Couche Limite totalement turbulente, cette turbulence complète étant déclenchée par le recouvrement du bord d’attaque (sur une longueur de huit centième de corde) par une bande arborant des grains de carborundum (un genre de papier de verre, donc).

La Couche Limite devait alors être turbulente presque dès le bord d’attaque. Le Cx mesuré avec cette bande turbulatrice est la courbe supérieure, nommée 65-009 "Rugosité standard".

À l’incidence (ou le Portance) zéro, cette courbe indique un Cx de ~ 0,009.

Ce Cx étant rapporté à sa surface portante, il suffit de le diviser par l’épaisseur relative du profil (9 %) pour obtenir le Cx en référence frontale : ~0,1
C’est un peu plus faible que ce que promet la courbe du Cx des corps d’Eiffel selon leur élancement (qu’il faut lire ici à l’élancement 1/0,09 = 11,1) :

Que le Cx totalement turbulent soit mesuré un peu plus faible que ce que promet la courbe ci-dessus est d’ailleurs normal puisque cette courbe est relevée à un Reynolds de 0,18 million (à notre sens basé sur l’épaisseur, ce qui fait 2 million comme Reynolds longitudinal) alors que le profil 65-009 est lui-même testé à 6 million.

Nous reviendrons plus bas sur ce problème du Cx des trois profils en Couche Limite totalement turbulente.

Le même profil 65-009 est aussi représenté par une autre courbe, beaucoup plus basse sur le graphe d’Alain Bugeau.

Cette courbe est relevée dans la soufflerie basse turbulence de Langley, ici sans bande turbulatrice. Et sur la courbe que trace son Cx en fonction de son CZ (ou de son incidence puisque, comme nous l’avons dit, ces deux paramètres varient proportionnellement) on observe ce qu’Alain Bugeau appelle la bosse laminaire.

On pourrait aussi nommer baquet ou cuvette cette bosse, afin de nous approcher de l’expression anglaise bucket 
 
.

Cette bosse, ou baquet, dans la courbe indique une forte baisse de Cx, mais sur une plage d’incidence limitée.

À quel phénomène doit-on cette bosse laminaire ?

On doit cette bosse laminaire au fait que l’écoulement sur une grande partie de l’avant-corps du profil (jusqu’un peu après son point d’épaisseur maximale) se fait avec une Couche Limite laminaire.

Comme l’épaisseur maximale de ce profil 65‑009 est reculée un peu en arrière des 40 % de sa corde, la surface soumise aux faibles coefficients de friction laminaires est importante et cela se ressent dans le bilan de Traînée (l’essentiel de la Traînée étant due à la friction).

Ce fort recul du point de transition vaut pour l’incidence zéro. Mais dès que le profil atteint une certaine incidence, le point de transition s’avance brusquement sur son extrados où la Couche Limite devient turbulente 
. 

Sur le graphe d’Alain Bugeau, il est notable que c’est avant 2° d’incidence que ce produit cette transition et donc que prend fin la bosse laminaire pour ce profil 65-009.

La plage d’utilisation de cette extension de la laminarité sur l’avant-corps du profil (–2° à +2°) est donc assez faible.

Pour mémoire, demandons à notre logiciel de traitement de texte de nous rappeler ce que représentent des incidences de 2° de part et d’autre d’un axe :


[image: image264]
Ce n’est pas négligeable, mais ce n’est pas très important. 

Le lecteur a d’ailleurs déjà compris, au vu du même graphe, que pour le profil 66-009 (même épaisseur 9 % mais point de pression minimale un peu en arrière de 45 % de la corde) cette plage d’incidence avantageuse (où la laminarité de la Couche Limite diminue fortement la friction) est encore plus réduite (quelque chose comme –1 à +1°).
C’est à cette conclusion que veut conduire Alain Bugeau :

« […] à égalité de nombre de Re, il est possible de diminuer la valeur du [Cx de profil minimum], mais au détriment de la plage de portance pour laquelle ce coefficient de traînée est minimum. »

Nous avons repris nous-même le rapport NACA N° 824 et regroupé par traitement d’images les courbes Cx / CZ des trois profils pris en compte par Alain Bugeau :
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Nous ne trouvons pas pour la bosse laminaire de la courbe verte une largeur aussi réduite qu’Alain Bugeau ou plutôt Hoerner ! mais nous pensons cependant que ce dernier, dans sa grande connaissance des phénomènes, exprime mieux la généralité que notre traitement d’images particuliers.

Revenons un court instant sur le Cx de ces trois profils lorsqu’ils sont parcourus par une Couche Limite pleinement turbulente.

Par traitement d’images également, nous avons réuni leur courbe dans un même graphe :
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On voit qu’à l’incidence zéro le Cx des trois profils est à peu près équivalent et tourne autour de 0,009 en référence surface de portance ; en référence frontale, ainsi que nous l’avons dit, il tourne donc autour de 0,1 (en Couche Limite pleinement turbulente).

NOTE sur la forme des profils NACA à quatre chiffres

On se souvient que les corps d’Eiffel ont leur épaisseur maximale au tiers de leur longueur.

Peut-on alors comparer les profils NACA à quatre chiffres (dont, par définition, l’épaisseur maximale est à 30 % de la corde) à des corps d’Eiffel 2D?
Pour le savoir, nous avons fait dessiner à notre tableur le profil NACA 0009 d’après le tableau de cotes donné par le rapport NACA 824.

Il apparaît que ce profil (en bleu ci-dessous) n’est pas tout à fait un corps d’Eiffel 2D, au moins dans sa partie avant : 
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En effet cet partie avant est plus épaisse que l’ellipse que dessinerait un corps d’Eiffel (en fuchsia ci-dessus) dont l’épaisseur maximale serait également placée à 30 % de la corde.
Le gros plan ci-dessous le montre mieux  encore: 
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L’ellipse est toujours en fuchsia et le profil toujours en bleu ; en vert est le cercle de bord d’attaque dont le rayon est également donné par le rapport 824.

Armé de ces réflexion sur les progrès à attendre de la laminarisation de la Couche Limite sur des profils 2D, nous pouvons à présent nous intéresser aux progrès à attendre d’une laminarisation de la Couche Limite sur des corps 3D.

Alain Bugeau suit la même démarche dans le même texte. Il définit ainsi la stratégie de diminution de Traînée par laminarisation :

« […] la partie de fuselage renfermant l'habitacle […], nécessitant le plus de volume dans un fuselage donné, serait le siège d'un écoulement [laminaire] à bas coefficient de frottement, tandis que la partie arrière supportant les empennages serait turbulente mais avec une faible surface mouillée. »

L’auteur confronte alors « les résultats théoriques et expérimentaux obtenus sur un corps de révolution [d’un élancement de l’ordre de 4,5 et placé à l’incidence zéro]. 
» :
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http://inter.action.free.fr/publications/laminarite/laminarite.html
Sur le graphe ci-dessus, CP signifie coefficient de pression.

Alain Bugeau commente cette image comme suit :

« L'expérience et le calcul s'accordent bien pour prédire un emplacement de transition vers 68% de la longueur du corps, légèrement après la position du minimum de pression . Ce résultat, obtenu sur un fuselage quelque peu " académique" permet malgré tout d'apprécier l'étendue de laminarité qu'il est possible d'obtenir pour un nombre de Reynolds donné. »

Ainsi qu’il a été précisé, ces résultats sont obtenus à l’incidence nulle. En incidence, par exemple à 10°, la surface baignée par une Couche Limite laminaire se réduit un peu, spécialement à l’extrados :
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http://inter.action.free.fr/publications/laminarite/laminarite.html 

Par ces exemples, nous venons de voir qu’il est assez aisé de donner une forme laminaire à l’avant d’un corps de révolution : le recul de la maîtresse section est pour beaucoup dans les bénéfices obtenus de la sorte.

Mais il ne faudrait pas croire que tout est alors gagné car, à élancement donné, reculer la maîtresse section d’un corps de révolution revient à augmenter la pente de sa partie arrière (son rétreint).

Or plus ce rétreint sera marqué et plus le risque de décollement de l’écoulement (avec formation d’une zone de recirculation et d’un culot fictif) sera important.

C’est par le calcul, sur toute la surface du corps, de la Couche Limite et de ses différents paramètres que les aérodynamiciens vont réussir à déterminer ce qu’il est rentable de faire.

Dans un autre texte, le même Alain Bugeau recherche ainsi par le calcul la meilleure forme à donner au rétreint d’un fuselage de planeur têtard (qualifié ainsi par analogie avec la forme juvénile de la grenouille caractérisée par une grosse tête suivie d’un fine queue). Il étudie quatre modifications de la partie arrière d’une forme de base :
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Comme on peut le voir sur le dessin ci-dessus le rétreint sur l’arrière du maître couple devient de plus en plus marqué à mesure qu’on tend vers le forme N6.

La forme de base, de révolution comme toutes les autres, possède un diamètre de 1,12 m, soit une section de 0,9852 m2 et une longueur de 6,5 m, ce qui lui donne un élancement de 5,8.

Un corps d’Eiffel de même élancement 5,8 susciterait sur la courbe classique un Cx de 0,075 (en Couche Limite totalement turbulente et à un Reynolds diamétral de 0,18 million, soit un Reynolds longitudinal de 1 million), mais le Cx frontal de ladite forme de base est calculé comme valant 0,03396 (à un Reynold longitudinal de 22,4 million 
), dont 0,03298 pour la seule friction.

Si on réfère ce dernier Cx de friction (0,03298) non plus à la section frontale mais à la surface mouillée (donnée pour 15,46 m2), on obtient un coefficient de friction de 0,002102.

Ce coefficient de friction est une indication intéressante puisque, au Reynolds pris en compte, 22,4 million, la plaque plane serait l’objet d’un coefficient de friction totalement turbulent de 0,0025, ce qui est assez peu différent. Il faut ici penser cependant que l’avant-corps est dessiné pour demeurer en Couche Limite laminaire, ce qui réduit le Cx de cette forme de base…
Placée sur notre graphe de comparaison du Cf  de la plaque plane par rapport au Cf  du dirigeable R 101, ce Cf  de transition de 0,002102 à Re= 22,4 million (de transition puisque seul l’avant-corps est en Couche Limite laminaire) se loge un peu à droite de la courbe de transition du R 101.

Analysant les résultats numérique concernant la forme N6, Alain Bugeau écrit :

« Un autre paramètre est à surveiller, il s’agit du paramètre de forme H reliant l’épaisseur de quantité de mouvement θ à l’épaisseur de déplacement δ* [H = δ*/θ]. 
 Ce rapport H constitue un critère de décollement adopté par l’ensemble des aérodynamiciens : quand il s’approche de 2 mais dans quel sens ? en couche limite turbulente, le décollement (dit "par paramètre de forme") s’installe. La figure [suivante] montre la répartition de ce paramètre H sur la forme N6 qui paraissait la plus prometteuse du point de vue de la réduction de traînée » :
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Au milieu du rétreint, ce paramètre de forme H « avoisine 1,8, et par expérience (expérimentations en soufflerie) d’un part et par prudence (prise de marge), on peut dire qu’on est pratiquement décollé à partir de cet endroit. »

« La forme N6 n’est donc pas la meilleure en traînée et, au contraire, elle devient la pire car il faut ajouter [au bilan de traînée] un terme de traînée de décollement que ne donne pas ici le logiciel de calcul ; il est emprunté à l’expérimentation (en soufflerie) sur des formes équivalentes et avec ce type de décollement par H : la valeur du coefficient de pression Kp à adopter est de l’ordre de –0,20. »

Ce coefficient de pression est à appliquer sur la section circulaire à laquelle se produit le décollement (soit ici 0,15 m2 
), ce qui grève la Traînée de la forme N6 d’un SCx de 0,023, soit, en référence à la section frontale du planeur, un Cx de 0,023 / 0,9852 m2= 0,0234. 

Ce Cx frontal supplémentaire de décollement fait donc passer le Cx frontal de la forme N6 à 0,046, ce qui la disqualifie (le Cx frontal de la forme de base étant de 0,034).

La forme N4 elle-même, d’après Alain Bugeau, est trop proche du décollement sur son rétreint, spécialement en incidence.

L’auteur conclut donc cette étude en écrivant :

« La forme N3 reste le meilleur candidat à ce stade de l’étude ; »

Entretemps, il a présenté dans un tableau un résumé des performances des différentes formes ; en voici un extrait :
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On y apprend que la N3 (celle qu’il convient de retenir) présente 25,60 % de Traînée de moins que la forme de base.
Alain Bugeau commente ainsi ce tableau :

« Le rapport du coefficient de traînée de pression au coefficient de frottement [va] de 2,90 % [pour la forme de base] à 4,40 % [pour la N4]. [La traînée de pression] peut être alors négligée. L’arrivée du décollement sur la forme N6 change les choses de façon spectaculaire, et la traînée de pression devient alors prépondérante avec une augmentation relative de 111,40 % [au lieu de la diminution qui était espérée]. »

Dans le courant de son texte, le même auteur aura pourtant bien présenté les avantages qu’on peut espérer de la forme têtarde (du moins quand on arrive à éviter, sur le rétreint, les décollements aux conséquences catastrophiques) :
« C’est un résultat peu connu et qui mérite analyse et explication : une recompression occasionnée par un rétreint diminue donc le coefficient de frottement local ; en effet les équations de Couche Limite décrivant l’évolution du coefficient de frottement […] montrent cet effet (équation de Karman 
). Autrement dit, non seulement on diminue la […] traînée en diminuant la surface mouillée (si l’on fait l’hypothèse d’un coefficient de frottement moyen constant), mais on s’aperçoit en plus que le coefficient de frottement local diminue de plus en plus dans le rétreint avec son amplitude. »

Alain Bugeau conclut son étude ainsi :

« Au terme de cette petite étude de fuselage type "têtard", le lecteur aura maintenant conscience qu'on ne peut […] favoriser la laminarité [sur l’avant-corps d’un avion], sans se préoccuper de la façon dont on va " terminer l'avion ", au risque de perdre beaucoup sur ce que l'on croit avoir gagné... »
LES  INTERFÉRENCES  SUR  LE  CORPS  D’EIFFEL :

Toutes les études présentées jusque là dans notre texte concernent essentiellement des corps d’Eiffel placé dans un écoulement libre (à distance suffisante de parois ou d’autres corps).
Il peut cependant arriver qu’un corps d’Eiffel se déplace à proximité du sol ou d’autres corps.

Dans ce cas, l’écoulement à sa surface sera différent de l’écoulement qu’il connaît lorsqu’il est isolé (loin de tout autre corps matériel).
Biermann et Herrnstein ont étudié ce problème il y a déjà longtemps (1933), en particulier sur un couple de mâts profilés 2D (ou entretoises) identiques présenté côte à côte. Ils ont produit le graphe suivant :
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L’espacement (nommé ici  spacing) de ces deux profils d’Élancement 3 est compté d’axe en axe et exprimé en épaisseur de chaque profil (nommé ici Dia ou diameter).
En ordonnées sont reportés les coefficients d’interférences frontaux, définis comme le quotient, par sa surface frontale, de la Traînée supplémentaire occasionnée sur un profil par la présence de l’autre profil.
Le texte, que nous avons repris en bas à droite de l’image, est très ambigu dans sa définition de Coefficient de Traînée d’interférence. Les conditions d’expériences pourraient lever tout doute sur cette définition (les mesures de Traînée ayant été faites sur un seul profil alors que l’on approchait plus ou moins l’autre profil) mais il semble que les auteurs aient tenu, contre toute logique, à référencer la Traînée d’interférence sur les deux profils à la section frontale d’un seul ! Nous verrons plus loin qu’Hoerner a fait justice de ces errements…
C’est parce que Biermann et Herrnstein ont obtenu des valeurs relativement peu précises du Cx frontal d’un de ces profils (0,075) qu’ils se sont concentrés sur le surcroît de Traînée créé sur un profil par la présence d’un profil jumeau.
Au demeurant, comme on peut en juger à la lecture de leurs courbes, il existe de grandes disparités de ce Cx d’interférence selon l’épaisseur des profils utilisés : Ces auteurs, après avoir songé à un effet du Reynolds longitudinal des profils (qui serait plus que double pour le corps d’épaisseur 2 ½ inch par rapport au corps d’épaisseur 1 inch), excluent cet effet parce que le Cx des profils reste constant avec la vitesse lorsqu’ils sont suffisamment éloignés l’un de l’autre (à la droites des courbes). Il faut signaler ici que, ainsi que l’on vérifié les auteurs, les profils sont en régime supercritique et donc leur Cx ~ constant selon la vitesse…
L’observation de la courbe à marques en x laisse cependant penser que son pic de gauche (très pointu) n’est argumenté par aucune marque. On peut donc douter de l’existence de ce pic.
Biermann et Herrnstein concluent : « L’importance de la Traînée d’interférence aux petits espacements peut valoir dix fois ou plus de dix fois la traînée de l’entretoise seule [c.-à-d. présentée loin de tout obstacle, N. D. B. de G. M.] ».
Hoerner, à la page 147 de son ouvrage Drag, cite les travaux de Biermann et Herrnstein mais rectifie leurs trois courbes en la courbe verte ci-dessous :
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attention au dessin des corps dans Word !
Les courbes rouge, fuchsia et bleue sont celles de Biermann et Herrnstein mais il est possible que ces courbes représentent la Traînée sur les deux profils en référence à la section frontale d’un seul, ainsi que nous l’avons vu.
Sur ce graphe d’Hoerner, les ordonnées indiquent le Cx complet de chaque corps (il faut songer que par raison de symétrie de l’écoulement, les deux corps montrent le même Cx).

Les abscisses représentent ici le quotient de l’écart y entre les deux corps par leur épaisseur e.
Le Reynolds longitudinal annoncé par Hoerner (0,4 million) est la moyenne de celui existant sur les deux corps les plus grands de Biermann et Herrnstein.
Comme on le voit, Hoerner, fort de son savoir encyclopédique 
, a opté pour un Cx de 0,225 pour les faibles espacements à alors que Biermann et Herrnstein en plaçaient le pic à 0,5 + le Cx du corps isolé 
 (à moins que ce soit la moitié de ce 0,5 si, contre toute logique, ils ont bien référencé comme ils l’écrivent la Traînée d’interférence des deux profils à la surface frontale d’un seul profil).

Dans son ouvrage Drag, Hoerner ne justifie malheureusement pas ses corrections des courbes de Biermann et Herrnstein 
 mais il nous paraît sage de nous reposer sur les épaules de ce géant et donc d’adopter sa courbe verte.

Le même Hoerner reprend à son compte les explications de ces auteurs à propos des très fortes interférences entre les deux corps profilés 2D ; il écrit :

« Les deux profils forment entre eux une buse [un divergent de venturi 2D] dont l’expansion relative augmente en fonction de la réduction de la distance latérale. L’écoulement à travers cette buse décolle lorsque l’espace libre approche de zéro. » 

Si l’on admet cette courbe, on peut cependant  étendre son champ d’application au cas fort intéressant du corps d’Eiffel 2D se déplaçant à faible distance du sol ; en effet, dans la mesure où les écoulements sur les deux faces arrière des profils (celles qui se font face) ne sont pas trop tourbillonnaires (lignes bleu dense ci-dessous) 
, ce qui doit être le cas pour les espacements modérés à grands, on peut admettre qu’au plan de symétrie entre les deux corps (droite verte ci-dessous), l’écoulement est plan et ne sera guère modifié si on y glisse une paroi séparative figurant le sol :

[image: image276]
C’est ce que l’on appelle l’effet miroir.
Il en résulte qu’un corps d’Eiffel 2D se déplaçant à une garde au sol h présentera le Cx lisible à y =  2h sur la courbe verte d’Hoerner ci-dessus.
Ce qui donne notre courbe indicative suivante :
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La partie droite de la courbe (en trait plein) inspire évidemment plus de confiance que la partie gauche.
Les possibilités de contournement d’un corps 3D étant beaucoup plus importantes que celles d’un corps 2D, il faut s’attendre à ce que l’augmentation de Cx à proximité du sol soit plus faible pour un corps 3D.

Le SAE paper 920349 de 1992 
 donne ainsi les variations de Cx d’un corps ellipsoïdal à section frontale légèrement aplatie (d/h = 1,25) et d’élancement h/L = 3,6 en fonction de la garde au sol z :
[image: image278.emf]Cx d'un corps profilé 3D d'élancement 3,6 selon distance au sol

(Re = 0,5 millions).

0

0,05

0,1

0,15

0,2

0,25

0,3

0,0 0,1 0,2 0,3 0,4 0,5

Distance relative z / h   (d'après Kartz 1995)

Cx


Nous ne savons malheureusement rien des conditions de ces essais (mode de contention du corps et Reynolds).

Ce qui nous intéresse ici, ce n’est pas le Cx (assez moyen) de la forme en double ellipsoïde très légèrement aplatie dont nous avons dessiné plus exactement la silhouette ci-dessous 
 :
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…mais plutôt l’importance de ses interférences avec le sol : On remarque que le Cx du corps est quand-même presque doublé pour les faibles gardes au sol.
Il est logique de penser que pour un corps d’Eiffel véritablement de révolution, cet accroissement du Cx devrait être très légèrement plus faible.

On a pourtant la satisfaction de constater que pour la garde au sol relative de 0,2, le Cx n’est presque pas augmenté (horizontale verte tiretée).

C’est une chose que ne savait sûrement pas Étienne Buneau-Varilla, créateur de ce vélo-torpille (il aurait gagné à descendre son carénage plus près du sol afin de caréner les roues) :
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Source : http://fr.wikipedia.org/wiki/%C3%89tienne_Bunau-Varilla 
Ce vélo-torpille battit tous les records cyclistes, des années 1910 aux années 1930 (d’après : http://fr.wikipedia.org/wiki/%C3%89tienne_Bunau-Varilla ).
Par contre, le graphe ci-dessus justifie la garde au sol de vélos carénés comme celui déjà montré.
À ce propos de la traînée d’interférence des corps profilés avec le sol, voir également RÉFLEXIONS SUR L'ÉNERGÉTIQUE DES VÉHICULES ROUTIERS. 
Toujours sur ce problème de la Traînée d’Interférence pouvant exister sur les corps d’Eiffel 3D, on peut également observer les modifications de la partie basse de ce corps embarqué au-dessus du fuselage de U2 déjà montré, l’écoulement étant de plus modifié ici par le moignon d’aile qui supporte ce corps d’Eiffel…
Ce problème d’interférence entre l’écoulement d’un corps de moindre Traînée et le sol est évidemment typiquement celui des véhicules routiers (dont nous avons évoqué certains exemples au cours de ce texte) ; nous y revenons à l’instant.
Bien que l’aérodynamique automobile sorte largement de notre sujet, nous pouvons cependant revenir brièvement sur différents impédimenta qui grèvent cet art difficile :
D’une façon générale, le désir (ou l’obligation commerciale) de suivre le goût de la clientèle fait beaucoup de tort à l’aérodynamique automobile (et donc à la consommation des véhicules) : la persistance, chez l’acheteur de voiture, de l’illusion qu’une forme en coin pénètre mieux l’atmosphère (cette illusion ayant sûrement pris sa naissance au moment de l’invention des premières haches en silex par les hominidés) incite à la mise sur le marché de véhicules en dièdre tout à fait traînants (nous avons étudié au début de notre texte cette conception erronée que l’on pourrait nommer illusion du soc de charrue 
).
La mode actuelle des arrières arrondis ou en cul-de-poule achève le processus de décollement de l’écoulement  
. S’est ainsi développé à la fin du 20éme siècle une catégorie de véhicules de tourisme dont on pourrait prétendre, n’étaient certains organes locaux particuliers comme becquets et ailerons, qu’ils seraient plus efficaces en marche arrière qu’en marche avant, aérodynamiquement parlant.

En témoigne la forme extrême choisie par les ingénieurs de Citroën pour la Xsara, forme que nous avons ci-dessous, à titre d’exercice rapide, retournée dans le bon sens, c.-à-d. gros-bout-devant :
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D’après Xsara Wikipédia

(remarquer la similitude de forme avec le modèle Alfa-Aerodinamica déjà évoqué)

Nous ne prétendons pas que cette forme soit la plus efficace, ni qu’elle satisfasse pour le mieux au complexe cahier de charges du véhicule idéal, mais nous souhaitons juste attirer l’attention sur le fait qu’en matière d’aérodynamique le goût antédiluvien de la clientèle est mauvais conseiller…
Un exemple du mauvais goût de la clientèle automobile actuelle est d’ailleurs donné par son rejet du carénage des roues arrières qui, bien qu’il ait déjà été pratiqué sur la DS et l’AMI 6 par Citroën et auparavant par Panhard, semble toujours frustrer le commun des automobilistes de la contemplation rassurante de l’arrière train de la voiture (arrière-train censé être toujours prompt à bondir !). L’absence de ce carénage est donnée par Hoerner comme coûtant un surcroît de Cx frontal 
 de 0,02 par paire de roues 
.
Dans les années 1930, déjà, Walter. E. Lay, de l’Université du Michigan, avait effectué des tests systématiques sur des modèles de véhicules routiers dont, il convient de le préciser, les faces latérales étaient planes (leur raccordement avec le capot avant et le dessus de la voiture se faisant sans arrondis 
).
Il a pu dégager alors quelques Cx frontaux fort intéressants :
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Ces Cx sont ici présentés par nous selon la longueur du véhicule (exprimée en abscisses). Chaque courbe de couleur correspond à une forme d’avant (tout arrondi, ou avec un pare-brise plus ou moins abrupt).

Ainsi la courbe verte exprime l’évolution d’un corps à avant tout arrondi lorsque cet avant est suivi d’un arrière plus ou moins long et profilé.

Il apparaît alors que les courbes verte et bleue sont très proches bien que la courbe bleue représente un corps dont l’avant est grevé d’une brisure logeant un pare-brise assez marqué.

Ce constat éclaire (et justifie) la présence sur la plupart des voitures modernes de la brisure entre le capot et le pare-brise (brisure qui sert généralement de zone de stockage des essuie-glaces) : il s’avère que l’écoulement, quoique nécessairement perturbé par cette brisure, se reconstitue fort bien (sans décollement) au-delà du pare-brise (sur le toit du véhicule, son pavillon).
Ainsi que nous l’avons souvent dit dans ce texte, ce n’est donc pas tant les formes avant d’un corps qui créent sa Traînée (du moins lorsqu’elles sont raisonnablement profilées), mais bien ses formes arrières (lesquelles sont toujours propices aux décollements). Commentant les travaux de W. E. Lay dans son ouvrage Drag, Hoerner indique, p 247 de la version française :

« Lorsque l’on arrondit l’extrémité avant [en partant d’un corps parallélépipédique], le coefficient de traînée est réduit jusqu’à environ [Cx] = 0,3. »

« Arrondir l’extrémité arrière 
 ne réduit pas vraiment la traînée 
. En ajoutant cependant un arrière conique, on obtient un coefficient de traînée frontal d’environ […] 0,1. »
Puis il ajoute :

« En arrondissant les arrêtes latérales (qui sont vives dans les formes [étudiées par W. E. Lay]) on réalise des formes fuselées (sans arrière allongé […]) montrant des coefficients de traînée aussi bas que 0,13. »
On a donc compris qu’en accord avec d’autres éléments du cahier de charges des véhicules, ce n’est plus une forme en corps d’Eiffel qui sera souhaitable (comme celle de l’Alpha Aerodinamica ou celle de notre Xsara retournée) mais bien plutôt une forme en demi-corps d’Eiffel.

Cependant, cette scission en deux parties de la forme d’Eiffel, ainsi que la proximité du sol ne permettent pas de conserver à ce demi-corps le Cx minimal de 0,04 dont on aurait pu rêver. La genèse d’un véhicule terrestre à partir du Corps d’Eiffel peut alors être décrite de la sorte :
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D’après Klemperer, 1922
Le corps d’Eiffel idéal (d’élancement L/D = 3) est épaissi à un élancement L/D ≈ 2,5 (selon les exigences de volume intérieur), cet épaississement faisant déjà passer son Cx à 0,05 
.
Il est scindé en deux et placé près du sol, à une certaine garde au sol h (autorisant le débattement de la suspension).

Cette garde au sol crée les conditions d’un écoulement d’intrados (entre le sol et le fond de caisse) mais l’arête vive avant (résultant de la scission du corps en deux) suscite immédiatement à son aval une zone de recirculation qui « fait voir » à l’écoulement un corps beaucoup plus épais qu’il n’est en réalité 
, ce phénomène se traduisant par un élargissement de la zone de surpression sur la partie avant du corps 
 :
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La présence (obligatoire) des roues apporte alors son lot de Traînée. Hoerner constate d’ailleurs « une augmentation [de Cx frontal 
] due aux quatre roues plus les fentes dans le fond de la voiture de l’ordre de […] 0,10. », c.-à-d. plus qu’il apparaît sur le schéma tiré de Klemperer où le Cx passe, du fait de l’introduction des roues, de 0,09 à 0,15 
.

Le véhicule final du schéma ci-dessus est un corps à longue queue qui présenterait des difficultés de stationnement. Par chance, une troncature modérée de sa partie arrière conduit à un Cx acceptable. À propos de cette troncature, Hoerner indique, p. 249 de Drag :
« Il est donc préférable, pour les corps dont la longueur doit être limitée, de les dessiner avec une forme arrière épointée, tranchée nette, afin de créer un culot dont la surface projetée [la surface frontale, donc] serait cependant plus petite que la surface frontale maximale de la voiture [ou maître-couple]. »
D’une façon approchée, la dépression existant sur ce culot est justiciable de l’approche développée par Hoerner que nous exposons dans notre texte Le Cx de culot d’Hoerner.

Nous venons d’écrire de façon approchée car un véhicule routier courant peut être vu comme un corps 2D ½ (il est physiquement en 3D mais fait montre d’un écoulement 2D par-dessus son toit), ce qui complique l’application de la règle empirique d’Hoerner qui donne le Coefficient de Pression existant sur le culot (règle déjà sujette à caution, voir notre texte). Nous défendons cependant l’idée que quelques mesures sur route de cette pression de culot sur un véhicule convenablement profilé pourraient donner une base de réflexion à la troncature de l’arrière des véhicules de moindre Traînée… 

Dans ce domaine des éventuelles mesures, nous devons aussi réitérer l’idée que les mesures de marches sur l’erre sont tout à fait à la portée d’équipes d’étudiants et qu’elles conduisent à la détermination d’un Cx exempt d’effet d’échelle :Ces marches sur l’erre permettent de mesurer la Traînée des véhicules terrestre en comptant le temps qu’ils mettent à perdre leur vitesse après mise en roues libres. 

La genèse ci-dessus vaut pour un véhicule à fond lisse. Hoerner, citant des mesures sur maquettes, indique que selon sa rugosité, le fond d’un véhicule peut être responsable d’un accroissement de son Cx frontal de 0,1 (fond parfaitement lisse) à 0,3 (fond particulièrement rugueux, c.-à-d. hérissé de tous les organes et renforts coutumiers aux propulsions arrières de l’époque). Philippe Boursin, dans son excellente page http://philippe.boursin.perso.sfr.fr/pdgaero.htm curieusement nommée « Aérodynamisme» 
, relève cependant sur maquette un surcroît de Cx frontal de seulement 0,1 lorsque le fond du modèle est doté de ses accessoires mécaniques (très probablement ceux d’une traction avant, au demeurant) 
.

Dans Drag, Hoerner précise que « la traînée aérodynamique [de pression] des voitures de tourisme conventionnelles est en moyenne dix fois supérieure à la traînée de frottement » 
.
La genèse ci-dessus vaut également pour un véhicule à fond plan (cette planéité étant liée à la présence d’un coffre à bagage arrière assez profond). Mais si l’arrière du fond de caisse peut être relevé, l’écoulement dans l’espace arrière restreint entre le véhicule et le sol qu’on tend à appeler le diffuseur (qui forme alors un divergent de venturi) risque d’être le lieu d’un décollement (générateur de dépression de culot), ainsi que nous l’avons vu un peu plus haut : le traitement de cet écoulement nécessite un soin très particulier, aussi bien quant à l’évolution des sections que de leur état de surface (la plupart du temps négligé puisque invisible de la clientèle).
Le dernier progrès qui peut être espéré en matière d’aérodynamique automobile est le montage sur les véhicules de pare-brises réellement enveloppants, c.-à-d. très largement non-développables 
 et donc parfaitement gauches, qui viendraient tangenter correctement à la fois le pavillon et les faces latérales de la voiture. Philippe Boursin, par des essais sur maquettes au 1/5ème, constate déjà une diminution du Cx total du véhicule de 8 % lorsque un pare-brise développable (à une seule courbure locale, donc) se raccorde tangentiellement aux surfaces latérales de la voiture par des rayons de courbure suffisants 
…
ÉVOLUTION  ACTUELLE  DE  LA FORME  DU  CORPS  D’EIFFEL :
Il est patent que la forme à nez épaté du corps d’Eiffel n’a plus la faveur des concepteurs de planeurs (et de certains avions). Ces concepteurs voient en effet au corps de Traînée minimum de section donnée un nez nettement plus pointu :
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Source Wikipédia

La comparaison de cette forme d’habitacle (en rouge ci-dessous) avec celle du Corps d’Eiffel (en bleu ci-dessous) est très parlante :
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Si l’on fait abstraction de la hampe de l’empennage (en tiretés rouges), et bien que le dessin de l’habitacle du planeur soit compliqué par certaines exigences (en particulier la visibilité de l’horizon par le pilote) on remarque bien le fort recul de la maîtresse section par rapport à celle du corps d’Eiffel (qui la place au tiers avant).
Nous avons souvent dit que, dans la Traînée d’un corps profilé, la composante de Friction devient primordiale (puisque la Traînée de Pression sur le corps est réduite à presque rien par le profilage). Le bien connu graphe de son Cx selon l’Élancement indique qu’à l’Élancement optimum de 3, la Traînée de Friction vaut les ¾ de la Traînée totale.
Pour effectuer ce dernier constat, nous nous sommes d’ailleurs placés dans la recherche du corps de Traînée minimale de section donnée. Mais dans la recherche du corps de Traînée minimale de volume donné (élancement 4 à 5 sur le même graphe), la Traînée de Friction est encore plus prépondérante.
Il était inéluctable que les aérodynamiciens cherchent à diminuer cette Traînée de Friction.
Or Traînée de Friction est variable selon le Reynolds de l’écoulement et, de plus, dépend beaucoup de la nature laminaire ou turbulente de la Couche Limite. 
Intéressons-nous ainsi aux essais effectués dans la soufflerie à densité variable du NACA sur un modèle simplifié du dirigeable Akron.

Ces essais montrent bien la diminution du Cx en fonction du Reynolds :
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(sur ce graphe, la courbe à marques bleues représente les relevés effectués sur un modèle à arrière raccourci (altered stern) : ce raccourcissement crée une petite augmentation du Cx , ce Cx étant cependant basé sur le volume du modèle non raccourci, comme d’ailleurs le Reynolds qui lui donne son abscisse. 

(ce graphe fait également état de l’influence sur le Cx de plusieurs diamètres des câbles utilisés pour la contention du modèle)

Ce qu’il est important de constater sur ce graphe est surtout qu’une multiplication du Reynolds d’un tout petit peu plus de 20 occasionne une diminution d’un quart du Cx sur les deux modèles.

Or cette multiplication du Reynolds peut tout à fait être due au passage de la maquette de soufflerie au modèle de grandeur réelle : rappelons que pour une vitesse de 126 Km/h (35 m/s) et une longueur de 100 m, le Reynolds de fonctionnement réel est de 245 million soit encore dix fois plus que le Reynolds maximum du graphe ci-dessus.
Dans cette historique et fameuse soufflerie :
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…on faisait varier la pression de l’air interne pour obtenir des variations de Reynolds.
Ira H. Abott, l’auteur du graphe précédent, indique à propos de la nécessité de mener ces investigations dans les forts nombres de Reynolds :
"Si les tests en soufflerie des modèles de dirigeables sont effectués dans la plage usuelle de Nombre de Reynolds où ni l’état laminaire ni l’état turbulent de la couche limite ne sont prédominant [en transcritique, donc, ndBdGM], le type d’écoulement existant dans le couche limite sur une large portion de la surface des corps est dépendant de la turbulence du courant d’air [la turbulence ou turbidité du courant d’air encourageant la transition de la Couche Limite vers son état turbulent, ndBdGM]. Les coefficients de traînée ainsi établis n’ont pas de relation simple avec les coefficients de traînée des corps à l’échelle 1."
Cela signifie tout simplement que ces coefficients de Traînée ne sont pas représentatifs de la Traînée que montreront les corps à l’échelle 1. 

Pour appréhender ce sujet difficile, revenons un instant sur l’étude de la friction sur les corps fuselés 3D :
En première intention, on peut toujours rechercher pour décrire cette friction un coefficient de friction Cf  tel que la Traînée de Friction sur de tels corps puisse être exprimé sous la même forme que la friction s’exerçant sur une plaque plane :
TFriction = q Cf SM
…expression où q est la Pression Dynamique de l’écoulement et SM la surface mouillée du corps.

Si l’on adopte cette façon de compter, on n’obtiendra pour ce Cf  que des ordres de grandeur (ce qui est peut quand-même constituer un premier résultat).

Et puis on sera vite conduit à admettre que la friction sur un corps 3D de section évolutive n’est pas celle se déployant sur la fameuse plaque plane (sauf en ordre de grandeur).
Dans son texte THE CALCULATION OF THE VISCOUS DRAG OF BODIES OF REVOLUTION, Paul S. Granville dessine l’évolution de la Couche Limite sur un corps fuselé de révolution :
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La première impression qu’on doit avoir au regard de ce schéma, outre le fait que ce soit à peu près un corps d’Eiffel qui ait été dessiné, est que la Couche Limite devient très épaisse à l’arrière du corps fuselé. Il ne faut cependant pas prendre cet épaississement pour un décollement de l’écoulement car ce n’est pas le cas.

Il s’avère d’ailleurs que même si cet épaississement particulier existe, le travail de recompression de l’écoulement hors Couche Limite se produit (au moins en partie) et que la pression que l’on peut mesurer sur l’arrière de tels corps n’est pas une dépression (comme lorsqu’il y a décollement et recirculation) mais bien une zone de surpression (avec existence de ce que nous avons appelé plus haut un effet savonnette lorsque nous commentions les graphes de distribution des pressions sur des corps profilés).
Donc non seulement il n’y a pas décollement de l’écoulement, mais en plus, même si elle est épaissie, la Couche Limite transmet intégralement la pression de l’écoulement existant immédiatement à l’extérieur d’elle !

Hoerner, dans son ouvrage Drag, p 23 de l’édition française, explique ce phénomène d’épaississement de la Couche Limite sur l’arrière des corps fuselés de la façon suivante :

"Dans les corps fuselés à trois dimensions, la forme a encore une autre influence pour de simples raisons géométriques. Le long de l’avant-corps où le diamètre […] augmente dans la direction de l’écoulement, le volume de la couche limite est de toute évidence étalé autour de la circonférence en accroissement. Le frottement local augmente en conséquence. Le long de l’ arrière-corps, [au contraire] l’épaisseur de la couche limite augmente ,[en raison de la diminution du périmètre du corps]. Comme le montre [le schéma ci-dessous], en atteignant l’extrémité en pointe du corps, la surface en forme d’anneau de la section transversale [de la couche limite] se réduit en un cercle dont le diamètre est approximativement :
d =  EQ \r(;3 δn Dmax)    
…où δn = épaisseur basique de la Couche Limite 
 comme celle indiquée par l’équation δ = x*0,154 / Rx1/7 "
Le même Hoerner dessine sur l’arrière d’un corps de révolution la Couche Limite suivante (en bleu) :
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Les deux lignes en tiretés représentent pour mémoire l’épaisseur de la Couche Limite lorsque l’écoulement de la soufflerie est rendu turbulent.
Effectuons, de notre côté, un rapide calcul :

La section de la Couche Limite autour du corps à son diamètre maximum n’est rien d’autre que  π Dmax δDmax .

Si l’on considère à présent que cette section se retrouve intégralement à la pointe arrière du corps, le diamètre de la section en question (cote rouge ci-dessus) est alors  EQ \r(;4 Dmax δDmax) .
Comme, si l’on suit les derniers propos d’Hoerner, la Couche Limite basique sur un corps présente une épaisseur évoluant comme la puissance 6/7ème de l’abscisse 
, on a pour un corps d’Eiffel δq ≈ 36/7 δDmax ≈ 2,5642 δDmax 
, on peut écrire que le diamètre de la Couche Limite au culot du corps vaut :
 EQ \r(;1,56 Dmax δq)  
… δq étant bien sûr l’épaisseur qu’atteindrait la Couche Limite au culot du corps si ce phénomène d’épaississement à l’approche du culot n’existait pas…
On voit qu’avec ce simple calcul géométrique de la concentration 
 de la Couche Limite à la pointe arrière du corps nous nous sommes approchés du coefficient 3 annoncé par Hoerner : le simple calcul géométrique de la concentration de la Couche Limite est donc un apport intéressant, au moins du point de vue intuitif !…
Émettons à présent une valeur numérique du diamètre de la Couche Limite concentrée à l’arrière d’un corps de révolution :

Si l’on admet la formulation pleinement turbulente δ = x*0,154 / Rx1/7 , on peut obtenir un ordre d’idée de ce diamètre de Couche Limite à la pointe arrière :

Pour le cocon de Luc Armant, par exemple, et sans le phénomène de concentration que nous venons de voir, la Couche Limite mesurerait :

2 m*0,154 / [70 000*2*12,5]1/7     
…soit 0,04 m à la pointe arrière, ce qui formerait un diamètre de 0,08 m.
À cause du phénomène de concentration, ces 0,08 m deviennent  EQ \r(;3*0,04 m*0,6 m), soit 0,27 m (c'est-à-dire à peu près la moitié du diamètre 0,6 m du corps). 

Mais revenons à présent au schéma de Granville :
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La partie inférieure du schéma commente l’évolution des pressions sur le corps (à l’extérieur de la Couche Limite).

Comme on le sait, la recompression de l’écoulement se produit à la vitesse maximum du fluide (conformément à la loi de Bernoulli). Cette vitesse maximum a été acquise par le fluide afin de lui permettre le contournement du corps mais elle est acquise en général avant le passage de la section maximale du corps (autrement dit l’accélération du fluide cesse dès que celui-ci reçoit des particules situées en aval l’information que la maîtresse section du corps va bientôt être franchie) : 
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C’est à cet instant où la vitesse des particules le long du corps est maximale que commence la recompression (flèche rouge ci-dessus).
Or c’est évidemment à partir du point de recompression qu’il existe dans la Couche Limite un gradient adverse de pression ("Adverse Pressure Gradient", la pression à la base de la Couche Limite croissant à mesure que l’on se dirige vers l’arrière du corps) et c’est ce gradient adverse qui va inciter la Couche Limite à passer de l’état laminaire à l’état turbulent.

Cet état turbulent de la Couche Limite n’a pas forcément que des défauts mais son principal inconvénient est qu’il augmente beaucoup le Coefficient de Friction de la Couche Limite sur le corps.
C’est ce que l’on voit lorsque l’on observe la transition de la Couche Limite (ci-dessous sur une plaque plane) depuis l’état laminaire (courbe verte en trait plein) jusqu’à l’état turbulent (courbes bleu dense ou bleu clair, selon les sources 
, en traits pleins) : 
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Sur cette plaque plane tant étudiée, la transition se produit à des Reynolds assez constant : on donne ainsi cette transition comme acquise dès le Reynolds de 0,5 million (elle fait suivre au Cf  la courbe rouge), même si elle peut se produire avant (selon une courbe du même type).

Gardons d’ailleurs en mémoire que la transition sur les corps 3D est toujours décrite comme se produisant de façon plus brutale que sur la plaque plane.

Les courbes en traits pleins dessinées sur ce graphe représentent le Coefficient de Friction sur une seule des faces de la plaque plane complète.

Il est utile de mémoriser l’ordre de grandeur de ce Coefficient de Friction, bien qu’il dépende évidemment du Reynolds : autour de 3 millièmes en turbulent (courbes en trait plein bleues) et beaucoup moins en laminaire (courbe en trait plein verte).
Notons également sur ce graphe que, la pente des deux courbes bleues étant ce qu’elle est, même si on reste sur la même courbe, la Friction sur la plaque plane est fortement diminuée lorsque le Reynolds croît : Par exemple, sur les courbes bleues (Couche Limite turbulente), le Cf  est ainsi diminué par plus de 2 lorsque l’on passe par exemple d’un Reynolds de 1 million à un Reynolds de 100 million : cela peut correspondre à un multiplication de la taille de cette plaque par un facteur dix et de sa vitesse par un facteur dix également, ou, et ce n’est pas anodin, au passage de la maquette de soufflerie de la plaque au modèle grandeur nature…
Mieux encore, sur la courbe continue vert clair (Couche Limite laminaire) le Cf  est divisé par plus de 3 lorsque le Reynolds passe de 0,1 million au million !

Nous ne présentons le graphe ci-dessus que pour mémoire car il s’avère que la Couche Limite s’établit de façon différente sur les corps 2D et 3D et sur la plaque plane, du fait qu’il existe sur les corps 2 ou 3D un gradient de pression dans le sens de l’écoulement (nous en parlions à l’instant et l’avons déjà vu sur des graphes de distribution des pressions comme celui-ci)…
Néanmoins les phénomènes que l’on voit en œuvre sur la plaque plane sont encore valides, dans leur principe, sur les corps 2 et 3D, à savoir une décroissance générale des courbes avec le Reynolds (c.-à-d. avec l’éloignement du point d’arrêt) puis une remontée progressive du Coefficient de Frottement lorsqu’est déclenchée la transition de la Couche Limite de l’état laminaire jusqu’à l’état turbulent (courbe rouge ci-dessus)…
Et c’est pour empêcher ladite remontée de Cf  sur la courbe rouge que les aérodynamiciens ont eut l’idée de chercher à maintenir cette Couche Limite dans son état laminaire sur la plus grande partie des corps 3D fuselés, comme il l’avaient déjà fait avec succès sur les ailes à profil laminaire : nous y reviendrons plus bas…

Ajoutons, à propos du même graphe de la friction sur la plaque plane ci-dessus qu’il peut donner des valeurs du Cf  turbulent encore utilisables en tant qu’ordre de grandeur sur les corps 3D fuselés, pour la détermination de leur Cx de friction (Cx de friction majoritaire pour ces corps, on s’en souvient).

Prenons ainsi le Cx volumique de 0,024 relevé dans la soufflerie à densité variable sur le dirigeable Akron à un Reynolds longitudinal de 10 million : si on réfère ce Cx à la surface mouillée de l’Akron, il devient 0,0034 
. Or ce Cx reste bien dans l’ordre de grandeur du Cf  turbulent qu’indique sur la plaque plane notre graphe ci-dessus au même Reynolds, à savoir 0,0029. 

Inter-Action calcule de la même façon simple l’épaisseur de Couche Limite sur le Hindenburg…
Ne quittons pas ce graphe des Cf  sur la plaque plane sans avoir expliqué ce que sont les courbes en tireté : elles représentent le Coefficient de Friction local sur la plaque plane à une certaine distance de son avant, cette distance s’exprimant sous la forme du Reynolds.
Rappelons que la valeur de ce Nombre est :

 Re =  EQ \f(Vx;ν)
avec :

V la vitesse de l’écoulement et x une longueur caractéristique (nous y revenons à l’instant)
ν la viscosité cinématique du fluide traversé. Pour l’air, en atmosphère standard au niveau du sol on retient souvent :

ν = 1,43 10-5 m2/s 
Et rappelons également que d’une façon générale on peut retenir comme valeur du Nombre de Reynolds l’approximation suivante (pour les corps s’éloignant peu du sol) :

Re =70 000 V L    

…V étant la vitesse de l’écoulement et L la longueur du corps.
Cette définition du Reynolds étant rappelée, on n’aura pas de mal à comprendre qu’à une vitesse d’écoulement donnée, à chaque abscisse x de la plaque (abscisse mesurée depuis l’avant de la plaque) correspondra un Nombre de Reynolds.
Quand cette abscisse x est la longueur totale L de la plaque, le Reynolds est celui de la plaque complète et l’on obtient le Coefficient de Friction de cette plaque sur l’une des courbes verte ou bleues en trait plein à partir de ce Reynolds (celui-ci étant pris comme abscisse du graphe)(Cf  à multiplier par la longueur L de la plaque et par sa largeur 
).
Quand cette abscisse x est inférieure à la longueur de la plaque, les ordonnées, au Reynolds lié à x, des courbes verte ou bleues en trait plein donnent le Coefficient de Friction sur la partie de la plaque située en avant de x. (Cf  à multiplier par la longueur x  de cette portion de plaque et par sa largeur).
Les courbes tiretées quant à elle représentent le Coefficient de Friction local existant à une certaine abscisse de la plaque.
Pour ce qui est de ce Cf  local, on peut avoir l’intuition qu’il est donné implicitement par la pente de la courbe du Cf  total à un certain Reynolds, le Cf  total réalisant l’intégration des Cf  locaux sur toute la longueur de la plaque.

Pour déterminer le lien entre ces deux Cf  (local et total), étudions la friction sur une plaque de longueur x ainsi que sur une autre plaque de longueur x + dx (dx étant considéré comme suffisamment petit) :
La force de friction sur la plaque de longueur x est, par définition :
Cf(x) bx
…b étant la largeur de la plaque (mesurée perpendiculairement au flux) et Cf(x) étant le Coefficient de Friction total sur une face de la plaque de longueur x.
De même, la force de friction sur une face de la plaque de longueur (x + dx) est :

Cf(x +dx) b(x + dx)
La différence entre ces deux forces de friction représente forcément l’apport de force dF dû à l’accroissement de longueur dx :
dF = Cf(x +dx) b(x + dx) – Cf(x) bx
Si l’on nomme dCf(x)  la différence entre Cf(x +dx) et Cf(x), on peut réécrire l’égalité précédente sous la forme :
dF = [Cf(x) + dCf(x) ] b(x + dx) – Cf(x) bx
Cette quantité est le surcroît de force de friction provoqué par l’accroissement de longueur dx de la plaque.

L’accroissement d’aire dû à l’accroissement dx sur une des faces étant évidemment bdx, diviser dF par b dx donnera le Coefficient de Friction local CfLocal  agissant sur l’accroissement de longueur de la plaque :
CfLocal =  EQ \f(dF;bdx) 
CfLocal =  EQ \f([Cf(x) + dCf(x) ] b(x + dx) – Cf(x) bx;bdx) 

Éliminons la largeur b et effectuons les développements qui s’imposent :
CfLocal =  EQ \f(Cf(x)(x + dx) + dCf(x) (x + dx) – Cf(x) x;dx)
Après de nouvelles simplifications, il reste :
CfLocal = Cf(x) +  EQ \f(dCf(x) (x + dx);dx) 
Dès lors que l’accroissement dx est suffisamment petit, il disparaît devant x ; il reste donc :

CfLocal = Cf(x) +  EQ \f(dCf(x);dx) x
À ce stade du raisonnement, il faut se souvenir que Re =  EQ \f(V;ν) x et que dRe =  EQ \f(V;ν) dx, donc que  EQ \f(x;dx) =  EQ \f(Re;dRe), ce qui donne :
CfLocal = Cf(x) +  EQ \f(dCf(x);dRe) Re
Il est plus parlant de renommer Cf(x) en CfTotal et dCf(x) en dCfTotal ; cela nous permet d’écrire :
CfLocal = CfTotal +  EQ \f(d CfTotal;dRe) Re
…cet encadré donnant la relation entre le Coefficient de Friction local CfLocal à un certain Reynolds (ou à une certaine abscisse x) et CfTotal , le Coefficient de Friction sur la totalité d’une face de la plaque plane au même Reynolds (ou à la même abscisse x). 

Le quotient  EQ \f(dCfTotal;dRe)  est évidemment la dérivée de la fonction du Cf  utilisée pour tracer l’une ou l’autre courbe en trait plein de notre graphe des Cf  sur la plaque plane 
 : On voit que la relation entre cette dérivée et la Cf  local est un peu plus compliquée que l’on aurait pu le croire, mais cela ne va pas nous empêcher de l’utiliser.
Et nous allons le faire, en premier lieu, sur la Friction créée par la Couche Limite laminaire :
Coefficient de Friction local en Couche Limite laminaire :

Sur notre graphe, cette Friction, ou du moins le Cf  qu’elle induit, est représentée par la courbe verte.

L’équation très classique de ce Cf  selon le Re a été déterminée par Blasius et s’écrit :
CfLam  =   ; Re ) EQ \f(1,328 ;  )

Ce Coefficient de Friction quantifie la Friction sur la totalité d’une face d’une plaque plane de longueur x.
Pour accéder au Coefficient de Friction local à une abscisse x  sur cette face, il faut utiliser la formule que nous venons d’établir, à savoir :
CfLocal = CfTotal +  EQ \f(dCfTotal;dRe) Re
La dérivation du CfTotal de cette formule (qui est ici CfLam) est évidente. Il en résulte que le CfLocal laminaire vaut exactement la moitié du CfTotal sur une face de la plaque de même Reynolds. 

On a donc CfLocal = ½ CfTotal et cette proportion bien ronde apparaît bien sur notre graphe.
Cette valeur moitié du Cf  local vient naturellement dans les calculs théorique de la Couche Limite laminaire vérifier ! . Il est donc naturel que nous la retrouvions ici.

Coefficient de Friction local en Couche Limite turbulente :

Sur notre graphe, nous avons fait figurer deux courbes (courbes bleues) pour rappeler la multiplicité des travaux sur cette question de la Couche Limite. Ces deux courbes sont semi-empiriques en ceci qu’on a libellé leur équation pour qu’elles se placent au mieux dans une constellation de marques provenant très nombreux essais en soufflerie.
montrer cette constellation ?
Pour le premier libellé du Cf  turbulent :

L’équation de la courbe la plus basse (en bleu dense), est due à Hama  vérifier la source première ! et nous l’avons découverte sous la plume de James Barrowman, chercheur bien connu des fuséistes ; c’est :
CfTurb   =   EQ \f( 1 ;[1,503*Ln(Re) - 5,6]2) 
…ce libellé étant bien le Cf turbulent sur la totalité d’une face d’une plaque plane d’un certain Reynolds Re. 

La dérivation de cette quantité par rapport à Re ne pose pas de difficulté. Elle donne :

 EQ \f(dCfTurb;dRe) =  EQ \f(-2*1,503;Re*[1,503Ln(Re) - 5,6]3) 
L’utilisation de la formule encadrée plus haut nous conduit alors à la valeur du Coefficient de Friction local sur une face de la plaque plane à un certain Re :
CfLocal =  EQ \f( 1 ;[1,503*Ln(Re) - 5,6]2) +  EQ \f(-2*1,503;[1,503Ln(Re) - 5,6]3) 
Nous doutons qu’il soit utile de simplifier ce libellé, mais dans le doute faisons-le, ne serait-ce que pour faciliter son encadrement :
CfLocal =  EQ \f(1,503*Ln(Re) - 8,606;[1,503*Ln(Re) - 5,6]3)   
…cet encadré donnant la valeur du Cf  local à un certain nombre de Reynolds (et donc à une certaine abscisse) sur l’une des faces de la plaque plane.
Pour le second libellé du Cf  turbulent :
L’équation de la courbe la plus haute (en bleu clair), est nommé relation de Prandtl-Schlichting ; c’est :

CfTurb   =  EQ \f(3,9132;Ln(Re)2,58) 
…ce libellé étant, bien-sûr, le Cf turbulent sur la totalité d’une face d’une plaque plane d’un certain Reynolds Re.

La dérivation de cette quantité par rapport à Re ne pose pas plus de difficulté. Elle produit :

 EQ \f(dCfTurb;dRe) = –  EQ \f(2,58*3,9132;Re*Ln(Re)3,58)
Un nouvel appel à la formule encadrée plus haut nous donne alors la valeur du Coefficient de Friction local sur une face de la plaque plane à un certain Re :

CfLocal =  EQ \f(3,9132;Ln(Re)2,58)  –  EQ \f(10,096;Ln(Re)3,58)
Nous doutons à nouveau qu’il soit utile de simplifier ce libellé, mais nous le faisons quand-même :

CfLocal =  EQ \f(3,9132 Ln(Re) –10,096;Ln(Re)3,58)   
…cet encadré donnant une autre valeur du Cf  local à un certain nombre de Reynolds (et donc à une certaine abscisse) sur l’une des faces de la plaque plane.

Ces deux valeurs du Cf  local que nous venons d’encadrer sont peu différentes, comme on le constate sur le graphe. Dans un soucis de simplification, nous avons nous-même rédigé un autre libellé qui dessine la courbe fuchsia sur le même graphe (cette courbe se tenant entre les deux courbes tiretées). Ce libellé est :
CfLocal =  EQ \f(1,7;Ln(Re)2,35) 

Nous ne l’encadrons pas par modestie exquise…

Vérifier si ces valeurs sont trouvées lors des calculs théoriques !
Rappelons que ces trois encadrés du CfLocal (laminaire, puis turbulent selon deux libellés différents) dessinent les courbes tiretées sur notre graphe.
Il est amusant de constater que la relation entre le Cf  local et le Cf  total de la plaque plane au même Re , à savoir :
CfLocal = CfTotal +  EQ \f(d CfTotal;dRe) Re
…peut donner lieu à une construction géométrique simple permettant de déterminer le Cf  local à partir du Cf  total au même Reynolds. Cette construction doit cependant se faire avec des Reynolds représentés en abscisses cartésienne (et non logarithmique).
Nous avons écrit plus haut que la différence entre l’écoulement sur une plaque plane et celui sur un corps 2D ou 3D est que, dans ce dernier cas (2 ou 3D), l’évolution de la Couche Limite se fait avec un gradient de pression variable le long du corps.
À propos de ce gradient de pression sur les corps en volume (2 ou 3D), Hoerner note, dans son ouvrage Drag :

"Sur un corps à trois dimensions, les pressions minimales sont fondamentalement plus petites que dans un écoulement à deux dimensions."

Cette moindre amplitude de l’évolution des pressions sur un corps 3D s’explique trivialement par le fait que le contournement d’un corps 3D est plus aisé que celui d’un corps 2D.

Ainsi, sur le schéma de gauche ci-dessous, les filets d’air qui, comme le filet d’air orange, se préparent à contourner le corps 2D au-dessus du filet rouge (entre les deux plans bleu dense et bleu pâle) ne sont guère plus au large dans ce contournement que le filet rouge :


[image: image294]
Sur le corps 3D de droite, au contraire (ce corps étant représenté ici vu de face) les filets qui contourneront le corps au dessus du filet rouge (entre les deux plans bleu dense et bleu pâle) se trouveront plus au large puisque l’écart entre les deux plans augmente à mesure que l’on s’éloigne du corps :

[image: image295]
Il est utile, à ce propos, de présenter le schéma ci-dessous proposé par S. S. Dodbele pour l’évolution des pressions au long de corps 2D, 3D ainsi que sur l’extérieur d’une nacelle à travers laquelle le flux est libre de passer (l’écoulement sur cette nacelle étant donné pour être intermédiaire entre celui existant sur un profil 2D et sur un corps 3D) :
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Dodbele commente ainsi ces courbes :

"La figure 3 compare la distribution des pressions incompressibles sur un profil [2D], une nacelle à passage intérieur et un corps de révolution. Le profil, l’extérieur de la nacelle et le corps de révolution dessinent le même profil. La figure montre que l’accélération maximale (pression minimale) se produit sur le profil [2D]. Une accélération relativement moins forte se produit sur le corps de révolution. Pour atteindre sur le corps de révolution des niveaux de stabilité [de la couche limite] laminaire équivalent à ceux du profil, ce corps de révolution devrait recourir à un élancement plus faible (plus d’épaisseur) que le profil. En général, l’extension de la couche limite laminaire peut être obtenue en repoussant vers l’arrière le point de pression minimale. Avec un gradient de pression suffisamment fort, la transition [laminaire-turbulent] intervient en arrière de l’abscisse de pression minimale. »
Sur le même sujet de la transition de la Couche Limite autour de corps de révolution, Hoerner se faisait plus circonspect :

"La transition de la couche limite n’est donc pas fixée (comme dans l’exemple des profils [NACA] à quatre chiffres). La détermination du point de transition est plutôt une fonction complexe de la forme du corps, du nombre de Reynolds et de la turbulence du courant, comme c’est le cas pour les profils de type laminaire." 

Plus loin, Hoerner écrit même :

"Cependant, puisque les gradients de pression favorables obtenus avec les corps à trois dimensions sont relativement petits, l’effet de la laminarisation [de la couche limite] ne peut pas être aussi fort et durable que pour les profils [2D] du type laminaire. Dans beaucoup d’applications il peut tout simplement ne pas y avoir la moindre chance pour que la couche limite reste laminaire, à cause des autres composant du dispositif (telles que, par exemple, les emplantures d’ailes sur un fuselage)."

Cette opinion faisait sans doute partie des plus éclairées en 1963, date de l’édition traduite en Français ; elle explique sûrement la forme typiquement "en corps d’Eiffel" des réservoirs supplémentaires du Mustang P-51 :
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Source : http://commons.wikimedia.org/wiki/Category:North_American_P-51_Mustang?uselang=fr 
En effet, le Mustang P-51 ayant été le premier avion de chasse à bénéficier d’ailes à profil laminaire (cette caractéristique lui octroyant une vitesse de pointe et un rayon d’action supérieurs à tout ce qui s’était fait jusque là), on aurait pu s’attendre à ce que ses créateurs tentent de donner également un profil laminaire aux réservoirs supplémentaires (profil différent de celui des corps d’Eiffel) !
Mais sans doute ces créateurs était-ils dans le même état d’esprit qu’Hoerner à propos de la faisabilité (de la rentabilité) de l’extension de la laminarité sur ces corps 3D.
Contre toute attente, cependant, les expérience relatées en 1966 par Carmichael (dont nous parlerons plus loin) démontrèrent qu’il y avait bien un gain à espérer de l’extension de la Couche Limite laminaire à la plus grande longueur possible sur un corps fuselé…
Le préjudice créé par la présence des emplantures d’ailes, dont parle Hoerner plus haut, est, de plus, bien pris en compte par les constructeurs de planeurs modernes qui placent toujours ces emplantures en arrière du maître couple du fuselage, donc de sa partie laminaire.

Young, dans son texte, étudie par le calcul la possibilité de maintenir la Couche Limite dans l’état laminaire sur une bonne partie de la longueur d’un corps de révolution.
Prenant comme exemple le dirigeable Akron, il calcule la distribution des efforts de Friction sur l’ensemble de l’enveloppe, en considérant que la transition de la Couche Limite se fait de façon brutale (c.-à-d. que la couche Limite passe sans intermédiaire de l’état laminaire à l’état turbulent).
Pour jeter un peu de lumière sur sa méthode (qui dépasse de loin notre compétence), représentons les forces de friction élémentaires se produisant à la surface d’un corps sur une tranche ou plus exactement sur un tronc de cône de longueur dl :
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Les forces de friction sont en bleu dense. Nous en avons représenté deux sur des surfaces élémentaires diamétralement opposées de largeur r θ.

Le module de ces forces bleu dense est par définition q Cf x rx dθ dl /cos(α) , équation où Cf x  est le Coefficient de Friction local (à l’abscisse x) et rx le rayon également local.
Les composantes radiales de ces forces s’annulant une à une, l’intégration de l’ensemble des forces de friction sur la tranche de corps de longueur dl considérée se résume donc à :

 EQ \i(0;2π;) q Cf x rx dθ dl = q Cf x 2π rx dl
On peut vérifier que la dimension de cette résultante de friction sur la tranche est bien le produit d’un pression (q) par le produit de deux longueurs (rx et dl ), le coefficient Cf x étant adimensionnel (au même titre que les coefficients de Portance ou de Traînée).

Ce résultat est au demeurant assez intuitif.

Dans son texte, Young a cependant adimensionnalisé complètement ce libellé :

( en se séparant (classiquement) de la pression dynamique q,

( en rapportant le rayon variable du corps à la longueur totale l de celui-ci,
( ainsi qu’en rapportant l’élément d’abscisse dl à la même longueur (créant ainsi une abscisse relative promise à évoluer de 0 à 1 sur la longueur du corps.

La force de friction sur la tranche élémentaire étudiée à l’instant devient donc, sous la main de Young :

q Cf x 2π rx dl =  q l 2  Cf x 2π  EQ \f(rx;l)   EQ \f(dl;l)
…et Young va effectuer la sommation au long du corps de la quantité adimensionnelle :

Cf x 2π  EQ \f(rx;l)   EQ \f(dl;l)
…le résultat de cette sommation :

 EQ \i(0;1;) Cf x 2π  EQ \f(rx;l)   EQ \f(dl;l) , 
…devant bien sûr être remultiplié par l 2 pour retrouver sa signification de surface équivalente de traînée de friction du corps complet. 

Voici le tracé de l’évolution de la quantité Cf x 2π  EQ \f(rx;l) calculée par Young, d’abord dans le cas où la Couche Limite est laminaire (sur l’avant du corps), puis dans trois cas où la transition de la Couche Limite se produit de plus en plus en arrière (la transition étant censée ici se produire brutalement) 
 :
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Parce que c’est une évidence, Young a ici omis de spécifier sur ce graphe que Cf  et r dépendaient de x. Nous avons pris sur nous de le spécifier plus haut dans nos équations.
Analysons l’évolution de la quantité Cf x 2π  EQ \f(rx;l) telle que dessinée par Young

La courbe A représente la friction locale sur l’enveloppe du dirigeable lorsque la Couche Limite est laminaire sur une grande partie du corps (si cette éventualité se présente, ce sera à des vitesses très faibles).
La courbe B représente la friction locale sur l’enveloppe de la Couche Limite lorsqu’elle est devenue turbulente. Si l’on va de l’avant vers l’arrière, la friction locale va donc marquer un saut depuis la courbe A jusqu’à la courbe B. Cette transition de la Couche Limite est dessinée ici comme se produisant à l’abscisse 0,046 l, c.-à-d. en avant du point d’accélération maximum de l’écoulement sur l’Akron (que l’on peut relever autour de ~0,1 l sur ce graphe).
Les courbes C et D représentent la même friction créée par une Couche Limite turbulente mais pour des points de transition laminaire/turbulent imaginés plus en arrière.

Toutes ces courbes dessinent la quantité Cf x 2π rx/l  qui représente, nous l’avons dit, une adimensionnalisation de la composante axiale de la force de friction locale. L’évolution en ordonnée de ces courbes est donc bien-sûr fonction de l’évolution selon la distance au point d’arrêt des Cf  locaux (laminaire ou turbulents), mais elle est aussi fonction de l’importance du périmètre 2πrx de la tranche de corps où s’exerce la friction ; c’est ce qui explique :
( que la courbe A (Cf  laminaire) n’arbore pas immédiatement la tendance descendante avec l’abscisse qu’on attend : la très forte croissance du périmètre de l’Akron autour de son point d’arrêt se fait évidemment sentir dans la force de friction locale ;
( que la courbe B croisse de même dans sa partie gauche au lieu de présenter également une tendance descendante (du fait de l’augmentation du périmètre) ;
( que les courbes B, C et D redescendent plus vite que sur la plaque plane et surtout retombent à zéro dans la seconde moitié de la longueur du dirigeable (le Cf  local sur un corps n’étant lui-même jamais nul)…

Cette chute des courbes B, C et D dans leur partie droite est donc le symétrique de la forte croissance des courbes A et B dans leur partie gauche.

Remarquons que dans sa partie centrale (entre les deux verticales rouges) le périmètre de l’Akron reste constant : la tendance baissière des courbes B et C dans cette partie ne peut donc pas être imputée à l’évolution du périmètre du corps. 

L’observation des deux mêmes courbes B et C entre les deux verticales rouges montre bien d’ailleurs que la friction locale calculée par Young n’est pas uniquement fonction de l’abscisse par rapport au nez du corps  de la tranche considérée(ou de son Reynolds), comme on le constate sur le graphe des Cf  sur la plaque plane (en effet, sur la plaque plane, en dehors de la zone de transition de la Couche Limite, on a même Cf  total et surtout le même Cf  local au même Reynolds (soit même abscisse), quel que soit l’endroit où s’est fait la transition (le Cf  total étant donné par la courbe bleu dense de ce graphe des Cf  
 et le Cf  local étant donné implicitement (nous l’avons vu) par la pente locale de la même courbe)…
Lors de l’analyse du graphe de Young, il convient également de garder à l’esprit qu’il y a d’autant plus de friction sur la paroi d’un corps que la vitesse y est localement plus forte : sur un corps comme l’Akron, la distribution de vitesse est bien connue (nous avons déjà montré la distribution de pression sur ce dirigeable en marques rouges sur ce graphe). Young propose d’ailleurs dans son texte la distribution des vitesses au long de l’Akron (évidemment tirée des mesures de pression précédentes) :
[image: image300.png]06

04|

o2

F16. 2.—Velocity distributions for body of revolution of fineness 5-9:1 Akron

oet

07 €

R34

09L

The Calculation of the Total
and Skin Friction Drags

of Bodies of Revolution

at Zero Incidence
By
A. D. Young, B.A.

CoMMUNICATED BY THE DIRECTOR OF

Sciextiric ResearcH, AR MINISTRY

Reports and Memoranda No. 1874
27th April, 1939*

Measurements of flow in the boundary layer
of a 1/40th scale model of the U.S. airship “ Akron ",

H.B.Freeman  N.A.C.A. Report 430 (1932).




Cette distribution des vitesses influe, on le reverra plus bas, sur l’établissement de la Couche Limite sur le corps, et donc aussi sur la force de friction locale.

Ainsi, autour du point d’arrêt du dirigeable (où la vitesse est nulle), par exemple, les forces de friction sont nulles (à vitesse locale nulle, forces de friction nulles), et ceci bien que les Cf  locaux puisse être considérés comme illimités si on se base sur leur valeur sur la plaque plane (bien que notre courbe en tiretés verts ne s’étende pas, à gauche, en dessous du Reynolds 0,1 million, ce qui correspond quand-même, à vitesse d’écoulement donnée, à une abscisse valant le millième de la longueur du dirigeable).
La friction sur l’extrême avant des corps fuselés est cependant une chose assez peu commentée, à notre sens, mais cela n’est pas si grave dans la mesure où les angles et les surfaces locales de cet extrême avant réduisent à presque rien la projection de ces frictions sur l’axe du mouvement du corps.
Retournons encore au graphe de Young montrant les composantes axiales des frictions locales.

Le lecteur aura certainement compris que ce qui va intéresser l’ingénieur, dans ce graphe, c’est l’aire comprise en l’axe horizontal et les courbes A+B, A+C ou A+D (pour chacun des points de transition, donc) : ces aires, multipliées par le carré de la longueur du dirigeable donneront la Force de Friction sur celui-ci ( par unité de Pression Dynamique) dans chacun des trois cas.
La simple observation visuelle du graphe de Young montre bien, cependant, que plus le point de transition de la Couche Limite est en arrière et plus l’aire résultante (la friction) est réduite.
Nous avons réalisé cette intégration graphiquement sur notre tableur et nous avons trouvé pour les aires sous chaque couple de courbes une aire adimensionnelle de 0,00219,  0,00178  et  0,00106. 
 

Young annonce de fait dans la table 1 de son texte des Cx de friction de 0,00219,  0,00177 et 0,00105, ce qui confirme notre calcul.

Durant un temps, nous avions cependant lu ces trois chiffres de Young comme des Cx de friction rapportés à la surface mouillée du dirigeable (ainsi qu’il est annoncé dans le texte), ce qui ne convenait pas avec les valeurs que nous en trouvions en référence à cette même surface mouillée, à savoir : 0,0051, 0,0042 et 0,0025.
En référence à la section frontale du dirigeable, ces trois Cx deviennent 0,098, 0,079 et 0,047.
Le premier de ces Cx frontaux, calculé en Couche Limite presque pleinement turbulente (transition à 0,046 l ), honore assez bien la courbe du Cx frontal des corps profilés selon leur élancement (qui doit être établi également en Couche Limite pleinement turbulente). Cette courbe prédit un Cf  de 0,075 pour l’élancement 5,9 du dirigeable (la forme arrière de ce dirigeable étant peut-être plus traînante).
Noter cependant que cette dernière courbe est établie pour un Reynolds probablement diamétral de 0,18 million, alors que le Reynolds longitudinal de Young, de 100 million, correspond à un Reynolds diamétral de 17 million, soit cent fois plus, ce qui a dû faire largement baisser le Cx calculé par Young, si l’on se reporte à notre graphe généraliste des Cf  sur la plaque plane.
Les deux autres Cx , calculés par Young en imaginant une transition plus en arrière, 0,079 et 0,047, dévoilent une nette décroissance.

Le plus faible de tous, 0,047, soit la moitié du "pleinement turbulent", suppose une transition à 0,534 l   soit 5,34 107 qui n’a rien d’impossible à réaliser…
Mais plutôt que la valeur absolue de ces Cx de friction, c’est d’ailleurs plutôt leur très forte chute avec le recul de la transition qui est la chose importante à retenir ici.
Pour illustrer cette très édifiante chute des Traînées, Young produit un autre graphe montrant les Cx (Total et de Friction) selon la position du point de transition sur le dirigeable :
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Nos trois verticales tiretées bleues symbolisent les positions de transition ayant conduit au tracé du graphe de Young déjà étudié. On retrouve bien sur la courbe du Cf  (la plus basse) les valeurs annoncées par Young en référence probable au carré de la longueur du dirigeable, contrairement à ce que la légende du graphe annonce 
…
Dans le même texte, Young donne d’ailleurs un diagramme du coefficient du coefficient de Traînée totale calculé selon l’inverse de l’élancement et selon la position du point de transition sur la longueur du corps :
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En écoulement pleinement turbulent ou laminaire sur une courte distance, le Cx Total ramené à la surface mouillée (et qui est donc très proche du Cf ) est présenté comme compris, en ordre de grandeur, entre 0,002 et 0,003.

Nous nous sommes livré à un autre travail d’exégèse : en partant des courbes du graphe de Young, nous sommes remonté aux coefficients de friction locaux qu’il avait déterminés pour dessiner chacune de ses courbes.
Voici ces coefficients de friction :
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à comparer à :
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qui donne un Cf  max turbulent de 0, 3 millième, soit 20 fois moindre !!

En rouge est la silhouette de l’Akron avec sa partie cylindrique repérée entre les deux verticales rouges. Les verticales tiretées bleues indiquent les trois points de transition adoptés par Young.
Le lecteur aura deviné que notre remontée dans les calculs de Young ne correspond qu’à la simple multiplication des ordonnées de son graphe par  EQ \f(l;2π rx), l étant la longueur du dirigeable Akron et rx son rayon aux différentes abscisses 
.
La courbe bleu clair représente le Cf  laminaire local ayant donné la courbe A (laminaire également) de Young et les trois courbes bleu dense  représente les Cf  turbulents résultant des trois positions de la transition de la Couche Limite depuis le laminaire jusqu’au turbulent.
Si l’on compare le graphe ci-dessus (issu, rappelons-le, de calculs effectués au Reynolds longitudinal de 100 millions) avec les courbes tiretées (Cf  locaux) du graphe des Cf  sur la plaque plane (sans gradient de pression, donc), on peut observer qu’au dixième de la longueur du dirigeable, soit à un Reynolds local de (1/10)*100 millions = 10 millions, le Cf  local laminaire de 0,001 déterminé par Young sur l’Akron est beaucoup plus fort que celui existant localement sur la plaque plane (à peu près 5 fois plus fort).
Cela n’est pas dû à la différence dans la façon de mesurer l’abscisse sur la plaque plane et sur un corps en volume comme l’Akron : bien-sûr, à la surface du dirigeable la Couche Limite est beaucoup plus longue selon la distance δ que ne le mesure l’abscisse axiale x :

[image: image305]
…mais cet allongement de distance aurait plutôt la vertu de diminuer le Cf .
L’accroissement net du Cf  local sur l’avant du dirigeable par rapport à celui se développant sur la plaque plane (à même Reynolds) est plutôt dû, à notre sens, au fait que la Couche Limite est fortement écrasée par la très forte pression existant en cet endroit et l’on sait qu’un écrasement de la Couche Limite entraîne mécaniquement un accroissement de la contrainte de friction sur la surface du corps. 

À l’extrême gauche de la courbe laminaire, nous sommes confronté sur notre graphe à une ambiguïté que nous avons déjà analysée rapidement : bien que le Cf  dit "local" au point d’arrêt de ces courbes soit établi en référence unique au carré de la vitesse générale de l’écoulement (vitesse V∞ prise loin du corps), comme la vitesse locale est nulle au point d’arrêt, la force locale de frottement (en Newton) au point d’arrêt est forcément nulle et même son expression adimensionnelle en référence unique à V∞2 (ou à la Pression dynamique de l’écoulement) ne peut être que nulle.
Cette nullité du Cf  local apparaît bien à l’extrême gauche de la courbe laminaire établie antérieurement par Squire et le même Young dans un autre texte où ces chercheurs appliquaient leur méthode à des profils 2D :
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Reconnaissons d’ailleurs en passant que les silhouettes des quatre courbes de ce graphe ressemble fort à celles de notre propre graphe (qui traite cependant d’un corps 3D).
D’une façon générale, ce référencement unique des contraintes de friction locale à la vitesse générale de l’écoulement loin du corps ne peut donc pas masquer l’influence de la vitesse locale (mesurée à l’extérieur de la Couche Limite) sur la friction : les frictions dites locales représentées sur notre graphe restent donc liées à la valeur de la vitesse locale.
Que cette influence n’apparaisse guère sur nos courbes montre bien que le phénomène que nous étudions est d’une grande complexité…

Revenons une dernière fois à notre graphe des Cf  locaux sur l’Akron, vers le milieu du dirigeable (où le Reynolds longitudinal est de 50 millions), pour constater un Cf  local de l’ordre de 5 millièmes au lieu de moins de la moitié sur la plaque plane.
Nous ne pouvons malheureusement pas commenter plus avant ces résultats car nous sommes (encore une fois) à la limite de nos compétences.
Dans le même texte, Young dégage par le calcul l’intéressante généralité suivante :
Pour un corps fuselé, le quotient de la Traînée de Pression sur la Traînée totale admet la valeur 0,4 / Él  (Él  étant l’élancement), et ceci quel que soit le Reynolds de l’écoulement 
.
Ce coefficient 0,4 semble d’ailleurs plus approprié pour les transitions à une abscisse relative de 0,2 qui doivent correspondre, bon an mal an, au frottement nommé pleinement turbulent. 
Cette généralité découverte par Young au moyen de calculs, reviendrait à prédire que pour un corps d'Eiffel d’Élancement 3, la Traînée de Pression représente 13 % de la Traînée totale, soit un Cx frontal de 0,005 sur le Cx classique de 0,04 (ce qui ne semble pas être le cas) Cette loi paraît plus réaliste pour les élancements 4 ou 5 de même corps d’Eiffel).
D’autre part, Young indique avoir retrouvé par ses calculs les constats suivant, corroborés par les mesures en soufflerie :

( Pour un volume donné et quel que soit le Reynolds, l’élancement de moindre Traînée se situe autour de 5, ce minimum étant assez plat 
.
Ce n’est pas ce que nous trouvons à partir du graphe de Guilié
(Pour une aire frontale donnée et quel que soit le Reynolds, l’élancement de moindre Traînée se situe autour de 3. 

Ces minimums apparaissent sur les deux graphes suivant, qui représentent les quotients des Cx (volumique et frontal) de corps homothétiques d’Élancements divers sur les Cx (volumique et frontal) d’un corps moyen (qui est la base de l’homothétie) d’élancement 5,5 (mais peut importe cette référence aux Cx d’un corps moyen puisque nous nous intéressons simplement à l’emplacement du minimum des Cx des corps quelconque) :
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Ces deux graphes sont établis pour un Reynolds (basé sur la longueur du corps moyen) de 10 million, soit le Reynolds diamétral de 1,8 millions de ce corps moyen.

Il est indiqué sur ces graphes que la transition de la couche limite des corps se produit "au nez" sur tout ces corps (ils possèdent donc une Couche Limite pleinement turbulente), mais le texte, ainsi que nous l’avons vu, précise que l’élancement de Traînée minimale de ces corps est le même quel que soit la position du point de transition et quel que soit le Reynolds.
À noter que si le deuxième graphe (Cx à section frontale constante) montre un minimum pour un rapport d/l  de 0,33 (Élancement 3), ainsi qu’Eiffel l’avait découvert, le premier graphe (Traînée minimum à volume constant) ne produit pas les mêmes enseignements que notre propre graphe (où le minimum est autour de 4), même si la courbe de notre graphe est très plate en son minimum.
D’ailleurs, exprimé non plus en fonction du quotient D/L, mais en fonction de l’Élancement (soit L/D), la courbe inférieure (Cx frontal) est très différente de celle qui sert de base à notre réflexion depuis le début de ce texte :
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Il est patent que, contrairement à ce que laisserait entendre notre démonstration mathématique, l’Élancement de Cx volumique minimal ne peut pas être déterminé par le point de tangence sur cette courbe du Cx frontal d’une droite menée depuis l’origine.

Allez comprendre pourquoi !!!
Sur cette même courbe, le minimum de Cx frontal à l’Élancement 3 se produit dans un palier horizontal très peu marqué…
Hess et James, sont deux autres chercheurs qui ont porté leur capacité de calcul sur des corps enveloppés d’un Couche Limite pleinement turbulente :
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Ils concluent ainsi leur texte :
"[…] les conclusions suivantes peuvent être tirées à propos de corps de révolution soumis à une Couche Limite pleinement turbulente en écoulement incompressible :
a. Une forme ayant la traînée la plus faible à un nombre de Reynolds a encore la plus faible traînée à tous les autres nombre de Reynolds.

b. Les formes d’élancement allant de trois à quatre ont le plus faible coefficient de traînée basé sur la puissance 2/3 du volume. 

c’est ce que nous avons trouvé d’après le graphe de Guilié !!

c. Le coefficient de traînée est insensible à la forme et aucune forme n’a été trouvée qui présenterait un coefficient de traînée significativement plus faible qu’un ellipsoïde prolongé par un cône en pointe. 

(insistons sur le fait que ces conclusions concernent des corps supposés enveloppés d’une Couche Limite pleinement turbulente)
Dans leur étude, Hess et James se basent sur la courbe calculée du Cx volumique de l’ellipsoïde de révolution selon l’élancement en expliquant :
"[Cette courbe] a prouvé sa grande utilité dans la corrélation des Cx de tous les corps parce que tous les « bonnes » formes de corps donnent des Cx qui sont dessinés très près de la courbe." 

Comprenons que cette courbe calculée du Cx volumique de l’ellipsoïde est un peu particulière puisque, comme on le sait, ce corps est sujet à un décollement de son écoulement près du culot et que ce décollement n’est pas pris en compte par le calcul : Cette courbe calculée est donc probablement fausse, mais elle est réputée donner une bonne référence au Cx volumique (vrais) de l’ensemble des autres corps profilés qui ne sont victimes d’aucun décollement.
Les deux mêmes auteurs montrent donc, à côté de cette courbe du Cx volumique calculé d’ellipsoïdes de révolution (prolate spheroïd) selon leur élancement (à un Reynolds de 10 millions), les Cx volumiques également calculés d’ellipsoïdes prolongés par un cône de fuite (boattail, en anglais) ainsi que les Cx volumiques (également calculés) d’un certain nombre de corps étudiés en bassin de carène par Gertler et déjà rencontrés plus haut :
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Par définition, les Cx calculés sont établis sur la base d’une Couche Limite pleinement turbulente.

Il est évident que la crise que connaît la sphère à un certain Reynolds (avec diminution du Cx pour cause de recollement de la Couche Limite) ne peut être épargnée aux ellipsoïdes. Le Cx des ceux-ci prend donc deux valeurs : celle du régime sous-critique et celle du régime sur-critique où la Couche Limite raccroche sur son aval.
Au sujet de cette crise de l’ellipsoïde, nous avons pu glaner sur le Web que le graphe décrivant la crise d’un ellipsoïde d’élancement 4 testé en lévitation magnétique par Sawada, Suda et Kunimasu et reporté dans leur texte :
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Leur graphe, surtout si l’on n’accorde foi qu’au marques rondes rouges obtenues sans support ("no strut"), ainsi qu’aux marques en croix 
, montre très bien que la crise de cet ellipsoïde est similaire à celle de la sphère (il semble que le Reynolds pris en compte ici soit basé sur la longueur du corps 
).
La surface de référence de ce Coefficient de Traînée n’est pas indiquée dans les différents textes des ces auteurs, ce qui est fort désagréable :

Si l’on considère que ce Cx annoncé de ≈ 0,022 au deuxième régime est un Cx volumique, le Cx frontal en devient 0,046 et le Cx référencé à la surface mouillée 0,004. Il semble que cette hypothèse du  0,022 comme Cx volumique soit admissible. Le Cx frontal qui en découle est le point vert sur les deux graphes ci-dessus.
Si l’on considère que ce même Cx annoncé est une Cx établi en référence à la surface mouillée du corps, le Cx frontal au deuxième régime en devient 0,284 et le Cx volumique 0,136. Cette hypothèse peut être exclue.
Voici des images de ces mesures sur l’ellipsoïde en suspension magnétique (avec un faux-support et sans) :
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Les mesures effectuées par les Japonais révèlent que ce support augmente le Cx mesuré de 50 % en supercritique, ce qui est énorme.
Une autre indication que nous avons trouvée, est cette courbe du déplacement du point de transition de la Couche Limite à la surface d’un ellipsoïde d’élancement 9, trouvée dans le texte de Lutz et Wagner :
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Graphe simplifié par nous

Les ordonnées de la courbe en tiretés noirs et des marques rondes noires représentent l’abscisse relative du point de transition de la Couche Limite depuis le régime Laminaire jusqu’au régime Turbulent, cette abscisse de transition étant relevée dans deux souffleries.
Sur ce même graphe, en bleu très clair, est une courbe dont nous avons eu l’idée :
Afin de vérifier si, pour des corps suffisamment élancés, la transition pouvait se faire à Reynolds local constant (ce Reynolds étant défini par Re =  EQ \f(UX;ν) , X étant l’abscisse absolue du point considéré), nous avons eu l’idée de tracer l’hyperbole passant par le point de la courbe en tiretés d’ordonnée 0,8 
.
On voit que cette hyperbole bleue reflète assez bien la réalité du phénomène de déplacement du point de Transition… 

Ce déplacement du point de transition vers l’avant du corps est bien-sûr lié au recollement de l’écoulement sur son culot (recollement qui résulte en la chute de Cx), mais nous ne connaissons pas la loi reliant les deux phénomènes.

À propos du graphe de Hesse et James, il faut d’ailleurs remarquer que les corps y sont placés à leur propre élancement (et non, pour l’ellipsoïde à cône de fuite à l’élancement de l’ellipsoïde sans cône de fuite). De même, leur Cx volumique est calculé en incluant dans leur volume le volume apporté par le cône de fuite.
Ainsi, l’ellipsoïde à cône de fuite d’élancement 3,24, repris par nous sur le graphe à titre d’exemple, est bâti d’après un ellipsoïde d’élancement 2,5.
Mettons à l’épreuve notre esprit critique à propos des constations de Hess et James :
En premier lieu, on peut partir du constat de Hess et James qui pose que le Cx volumique d’un ellipsoïde avec cône de fuite (corps bleu, ci-dessous) est égal au Cx volumique de l’ellipsoïde de même allongement (en fuchsia, ci-dessous). Après transformation de ces Cx volumiques (égaux) en Cx frontaux (inégaux puisque le volume des deux corps est différent), il apparaît que, à élancement égal, le Cx frontal théorique d’un ellipsoïde (le corps fuchsia ci-dessous) est quand même 1,15 plus fort que celui d’un ellipsoïde avec cône de fuite de même élancement (le corps bleu). 

Notons d’ailleurs que, ce même cône de fuite supprimant les décollement à l’arrière du corps, il rend pratique le Cx frontal calculé du corps bleu : Ce Cx frontal doit être très proche du Cx qu’on mesurerait réellement sur ce corps en soufflerie.
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Cette suprématie des ellipsoïdes à cône de fuite sur les ellipsoïdes purs en matière Cx frontaux est plutôt rassurante pour nous qui étudions les corps d’Eiffel (qui sont assez proches, dans leurs formes, des ellipsoïdes à cône de fuite).

Dans la pratique, et comme Hess et James en conviennent, les décollements viendrons grever le Cx de l’ellipsoïde parfait, de sorte que ce facteur multiplicateur 1,15 ne peut que nous servir à tracer une limite inférieure au Cx frontal de l’ellipsoïde parfait.

Nous nous sommes intéressés longuement à ces ellipsoïdes car il s’avère que ceux-ci ont une réputation de faible Traînée qui est sans doute usurpée. Les Cx d’ellipsoïdes sont assez rares et très disparates, sans doute du fait des difficultés de contention de tels objets dans les soufflerie classiques. 

C’est seulement des souffleries à suspension magnétique que pourront venir des valeurs fiables du Cx de tels corps.
Pour mémoire, présentons cependant les courbes du Cx frontal qu’Hoerner a collectées (citant Riabouchinsky dans son ouvrage Drag 
), en sous et supercritique :
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La courbe supérieure est relevée à un Reynolds longitudinal sous-critique de 7 104  et la courbe inférieure l’est à un Reynolds « approchant 106 » qui s’avère donc supercritique.

Les grosses marques rouges représentent évidemment la sphère (en sub et supercritique).

La marque verte à l’élancement 4 représente l’ellipsoïde dont les tests en lévitation magnétique ont été évoqué à l’instant (dans l’hypothèse la plus probable où le Cx annoncé par les japonais est un Cx volumique, ce qui donne un Cx frontal de 0,046, ce Cx étant relevé un tout petit peu avant le Reynolds de 1 million).

La marque verte à l’élancement 6 représente également un ellipsoïde testé en lévitation magnétique par la même équipe dans un autre texte(et apparemment au même Reynolds).
En abscisses sont les inverses de l’élancement (c.-à-d. D/L) : cette présentation permet à Hoerner de proposer une estimation du Cx frontal de pression dû au décollement sur le culot de l’ellipsoïde qu’Hoerner appelle « la séparation laminaire » 
 (droite en trait d’axe fuchsia passant par l’origine, d’équation Cx = 0,44 D/L).

Si pour la sphère (au rapport D/L = 1) ce Cx de pression est important, il l’est encore pour les corps plus élancés (plus à gauche) : Ainsi, pour un ellipsoïde d’élancement 5 (rapport D/L = 0,2), la moitié du Cx est dû au décollement (le reste étant dû à la Traînée de friction)…
La question de la même Traînée de pression de culot en supercritique n’est pas évoquée par Hoerner. 

Une présentation des mêmes Cx sous et supercritiques peut être faite en prenant pour abscisse l’élancement des ellipsoïdes (et non plus son inverse) :
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La courbe en trait d’axe fuchsia représente toujours le Cx de pression dû au décollement souscritique, mais c’est à présent l’hyperbole d’équation Cx = 0,44/Él .
En supercritique (courbe rouge) l’élancement de moindre Cx semble être compris entre 2,5 et 3. Ce Cx minimal vaut 0,058 (un peu plus, donc, que celui d’un corps d’Eiffel).

Les deux marques vertes de ces deux graphes indiquent bien qu’en supercritique, à ce Reynolds du million, l’ellipsoïde fait bonne figure en tant que corps de moindre Traînée, malgré les formes pleines de son aval (qui doivent systématiquement induire un culot de décollement) 
. Ces bons chiffres sont une chose que nous ne comprenons pas, même si nous nous souvenons que les corps profilés en transition non forcée peuvent atteindre des Cx frontaux encore plus faibles que 0,05 au Reynolds du million, comme le montre la courbe turquoise du graphe d’Hoerner déjà montré qui promet aux corps d’Eiffel un Cx frontal de 0,025, ou éventuellement notre projection de la courbe classique (bâtie à un Reynolds de 0,18 million) à des Reynolds plus fort…
Il est encore dit dans le texte de Hesse et James que :

( la partie gauche de la courbe n’est qu’une indication théorique puisque, par exemple pour la sphère (élancement 1), le Cx volumique au deuxième régime devrait être 0,242 alors qu’il est ici presque 10 fois moindre : Cette grande disparité est due, selon les auteurs, au décollement bien réel de l’écoulement sur l’aval des corps d’élancement inférieur à 3…
Dans DRAG REDUCTION AND SHAPE OPTIMIZATION OF AIRSHIP BODIES, Th. Lutz et S. Wagner font état de l’opinion de Hess et James que si la Couche Limite est turbulente sur la plus grande partie de la longueur du corps le coefficient volumétrique de Traînée à un Reynolds volumétrique donné est insensible aux changements de forme.
Lutz et Wagner ajoutent cependant :
"Le coefficient de Traînée à ces hauts Reynolds peut seulement être réduit significativement si la forme avant du corps est dessinée de sorte qu’une certaine longueur de flux laminaire puisse être obtenue. C’est la raison pour laquelle le critère de transition de l’écoulement a une grande influence sur la forme de la région avant." 

Nous ne nous attarderons guère, dans le présent texte, sur ce fameux critère de transition : dans notre langue, on le nomme également paramètre de forme : c’est le quotient de l’épaisseur de déplacement δ* de la Couche Limite sur son épaisseur de Quantité de Mouvement θ.
Ces deux épaisseurs ne peuvent être déterminées que via la puissance de calcul des ordinateurs car elles dépendent de l’évolution des pressions sur le corps et donc des formes de ce corps. Pour la définition des différentes épaisseurs de la Couche Limite et leurs relations, voir notre texte LA COUCHE LIMITE ET SON ÉQUATION INTÉGRALE DE VON KARMAN.

Lutz et Wagner citent encore l’exemple de travaux de la North American Aviation rapportés en 1966 par Bruce H. Carmichael 
 :
"La question concernant la réduction de la traînée par l’extension du flux laminaire [de la Couche Limite] à des nombres de Reynolds moyens fut l’objet d’investigation de Bruce H. Carmichael par le moyen de tests de chute menés dans l’Océan Pacifique. Il prouva que pour un [Reynolds longitudinal] ReL = 10 à 40 106 un flux laminaire est possible. Pour le corps utilisé (d’élancement 3,33), une réduction du coefficient de traînée volumétrique allant jusqu’à 60 % put être atteinte, en comparaison avec les formes conventionnelles de corps turbulent." 

Ledit corps, non motorisé, était formé par la révolution d’une génératrice adoptant le profil de la Série NACA 66. texte de Dodbele, van Dam, Vijgen et Holmes  et aussi « the "dolphin body," which is a revolved NACA 66-025 airfoil »  
Nous avons reconstitué ce corps d’après le croquis cité en médaillon 
 ; il devait ressembler à cela :
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Il possédait un élancement de 3,33, soit, à volume constant, à peu près l’élancement optimum indiqué par notre courbe (tirée, pour un volume constant de la courbe d’Eiffel à section constante).
La transition de la Couche Limite depuis le laminaire jusqu’au turbulent sur ce Dolphin était placée à l’endroit indiqué ci-dessous par un T sur la courbe en tiretés :
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Attention à la construction rouge dans Word !
Par comparaison, le modèle ultérieur X-35 montre une transition nettement plus en arrière (point T sur la courbe en trait continu).
"Cette faible traînée fut obtenue essentiellement par la capacité du Dolphin à maintenir sur une grande longueur sa couche limite en régime laminaire. Ce fait en lui-même est important en ceci qu’avant les essais du Dolphin, il était généralement admis que la laminarité de la couche limite ne pouvait être maintenue à un Reynolds volumique aussi important que 107 ". 

Voici les relevés du Cx volumique de ce corps abandonné à l’océan Pacifique, telles que relatées par Carmichael (marques circulaires creuses) :
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La courbe marquée "Standard torpedo" indique le Cx des torpilles standard (schématisées ci-dessous) et sert de référence.
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Schéma tiré de ELEMENTS OF THE DRAG OF UNDERWATER BODIES, by Paul S. Granville, photo de la torpille : Wikipédia
Sur le graphe, les marques  circulaires creuses expérimentales les plus basses, relatant les Cx mesurés sur le Dolphin, prêchent pour un Cx volumique de 0,010, ce qui fut considéré comme une révélation. Il faut dire que beaucoup de chercheurs pensaient que la laminarité sur une grande partie des corps ne pouvait être obtenue ou conservée, du fait des turbulences du milieu (celles-ci étant censées déclencher la transition de la Couche Limite). Hoerner lui-même écrivait dans son ouvrage Drag :

"Cependant, […puisque les gradients de pression favorables obtenus avec des corps à trois dimensions sont relativement petits,] l’effet de la laminarisation ne peut être aussi fort et durable [pour les corps 3D] que pour les profils [2D] du type laminaire. Dans beaucoup d’applications, il peut tout simplement ne pas y avoir la moindre chance pour que la couche limite reste laminaire, à cause des autres composantes du dispositif (telles que, par exemple, les emplanture d’ailes sur un fuselage)."
Les performances du Dolphin étaient pourtant obtenues avec des formes loin d’être optimisées pour un corps 3D (puisqu’elles étaient tirées de la révolution d’un profil laminaire 2D).
Des corps aux formes "laminaires" plus typées ont fait école dans l’eau, et il n’est pas rare, de nos jours, que les voiliers de courses au large arborent des bulbes de lest au profil typiquement laminaire :
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Sur notre captation d’un tel bulbe 
, il faut noter la position très reculée du diamètre maximal (premier diamètre en trait d’axe orange), ainsi que le point d’inflexion de la génératrice dans la partie arrière (deuxième diamètre en trait d’axe orange).

L’élancement de ce bulbe est 4,42 (assez près, donc, de l’optimum en Couche Limite pleinement turbulente qui est de 4).

L’évolution laminaire des sections est nettement visible également sur l’image ci-contre :

(cette image a été retravaillée par nous pour faire disparaître l’étai qui cachait le bulbe) 
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Source : http://de.wikipedia.org/wiki/Kippkiel 
À notre sens, le raccordement du voile vertical sur le corps de révolution doit amener certaines difficultés dans le maintien de la laminarité (d’où la position reculée de ce voile, malgré les risques d’accrochage d’algues et de filets errants que crée la forme générale en crochet)…

Ces derniers temps, on observe en compétition de plus en plus de bulbes à élancement beaucoup plus fort. Cette course à l’élancement n’est, à notre avis, qu’une conséquence de ces spécifications réglementaires qu’on appelle "la Jauge".

Les Allemands Lutz et Wagner, que nous citions plus haut, étudient la Friction sur les corps de révolution en recherchant à leur conserver de même une Couche Limite laminaire la plus longue possible.

Ils écrivent, dans DRAG REDUCTION AND SHAPE OPTIMIZATION OF AIRSHIP BODIES :
Quand on s’intéresse à l’évolution du coefficient de traînée d’un corps de révolution selon son Nombre de Reynolds, trois différentes régions peuvent être distinguées. À bas Reynolds (Reynolds volumique < 0,5 millions 
), un écoulement laminaire extensif est possible [c.-à-d. sur une grande surface du corps], ce qui résulte en faible friction. Avec un Reynolds accru, le point de transition [de la Couche Limite depuis son état laminaire jusqu’à son état turbulent] se déplace plus ou moins rapidement vers l’avant, accroissant par la-même la traînée. Le régime des grands Nombre de Reynolds (Reynolds volumique  EQ \o(>;~) 10 millions) peut être caractérisé par le fait que la couche limite est presque totalement turbulente. Un enjeu important de l’aérodynamique est [donc] de déterminer quelle forme donner à un corps pour retarder la transition et pour parvenir à un écoulement laminaire extensif.
Les signes inférieur ou peu différent et supérieur ou peu différent ci-dessus sont formés par le commutateur EQ \o(<;~) , les deux caractères < ou > et ~ étant placés plus haut et plus bas dans Format, Police, Position sur la ligne…
Les deux auteurs dressent le tableau suivant de l’évolution du Cx (rapporté à la puissance 2/3 du volume) d’un dirigeable selon le Nombre de Reynolds également volumique de son écoulement (la distance caractéristique du Reynolds étant la puissance 2/3 du volume du corps) : 
[image: image323.png]0.040 T T

——— Body optimized for design regime |
- - - - Body optimized for design regime Il

— — Body optimized for design regime Ill DRAG REDUCTION AND SHAPE
0.030 * Body optimized for design regime IV OPTIMIZATION OF AIRSHIP BODIES
Body optimized for design regime V
Cdv 1 . 11 . 111 . I\ i Vv . Th. Lutz and S. Wagner
0.020 f\'\. . \
O A
D ) T~

0.010

0.000 L - o
10 1 LS
Re, Rey=Y="

v

Figure 8. Drag curve of the optimized body shapes




Ils ont, pour ce faire, scindé arbitrairement le domaine des Reynolds possibles en cinq plages.

On remarque les silhouettes des 5 corps optimisés chacun pour une de ces plages près de l’axe des abscisses.
Présent au-dessus de ces silhouettes figure la courbe calculée de leur Cx volumique, la brusque remontée de cette courbe correspondant à la transition de la Couche Limite.
Certaines des silhouettes sont dessinée comme présentant plus de volume, mais ceci est corrigé par le fait que le Cx est un Cx volumique.
On doit admettre que la silhouette de droite (que nous avons grisée)(corps V) est assez proche de celle du Corps d’Eiffel (son élancement est de 3,16) et que le ressaut que montre la courbe pointillée qui le concerne (soulignée en rouge) et qui correspond à la transition de la Couche Limite, est très limité.
Il n’en demeure pas moins que le Cx de 0,013 qu’ont calculé Lutz et Wagner pour ce corps V peut être converti en un Cx frontal de 0,019 
.
Cette très faible valeur du Cx frontal correspond bien au gain de 60 % annoncé par Carmichael par rapport au Cx frontal du Corps d’Eiffel (-60 % sur 0,05)…
Cependant, si cette faiblesse du Cx frontal est imputable au travail des auteurs sur la forme du corps V, il l’est aussi, et pour une grande partie à notre sens, à l’importance du Reynolds où le corps V est censé évoluer (400 millions) par rapport aux Reynolds où les mesures de Cx sont généralement effectuées sur le Corps d’Eiffel (0,18 million diamètral donc 0,57 millions longitudinal) : un regard au graphe classique des Cf  de la plaque plane il faut se remémorer que, entre ces deux Reynolds (qui sont dans un facteur 700), le Cf  pleinement turbulent sur la plaque plane est divisé par 2,7…
C’est d’ailleurs la même tendance à la baisse qu’on peut tirer de notre proposition de courbe du Cx frontal des corps d’Eiffel selon le Reynolds (division par plus que 2 sur ce graphe).
Toujours sur le graphe de Lutz et Wagner, la silhouette du corps d’extrême gauche, quant à elle, présente un Élancement de 4,63. Elle est assez proche de celle des planeurs têtards que l’on construit actuellement (image déjà présentée) :
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Source Wikipédia

On doit admettre que la minoration du Cx d’un habitacle de planeur n’a pas de raison de se faire à Volume constant (c’est plutôt à section frontale constante qu’on doit raisonner puisque le gabarit du pilote impose cette dernière), mais néanmoins, si l’on part du principe qu’un planeur en finesse maximale vole à 40 m/s (144 Km/h) et en prenant comme viscosité dynamique 1,43 10-5 m2/s et comme diamètre de l’engin 1 m, on trouve que le Re volumique vaut 3 millions vérifier le calcul de ce Re volumique : on est bien dans la plage de gauche (plage I) du graphe. Il est donc compréhensible que la silhouette de gauche soit proche de celle d’un planeur têtard moderne.

Pour bien saisir le travail de contrôle de la Couche Limite effectué par ces auteurs, il peut être utile de confronter les différentes silhouettes des corps proposés par eux avec la silhouette du Corps d’Eiffel d’élancement 3,5 (censé posséder le moindre Cx à volume constant) :
Voici cette confrontation pour le premier corps de Lutz et Wagner (le corps de gauche sur leur graphe) :
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Cette confrontation n’est pas aussi automatique qu’il y paraît puisqu’on peut l’opérer à longueur égale, à diamètre égal ou à volume égal. Nous avons opté ci-dessus pour une surimpression à longueur égale du Corps d’Eiffel d’élancement 3,5 sur le corps I de Lutz et Wagner.
Le recul de la maitresse-section sur le corps de Lutz et Wagner est bien visible.
Il apparaît d’autre part sur ce même graphe de comparaison que l’élancement de ce corps moderne est plus important (4,61) que celui du vieux Corps d’Eiffel ;
Voici d’ailleurs un présentation, par les mêmes auteurs, de l’élancement de leurs différents corps optimisés (ou laminarisés) :
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Mais revenons à notre comparaison du corps I avec le vieux corps d’Eiffel.
Nous avons déjà fait remarquer le recul de la maîtresse section du corps I : son épaisseur maximum est ainsi placée vers 0,5 L ; ceci, d’après la courbe d’évolution du Coefficient de Pression calculé par les auteurs, place la Pression minimum (point de recompression, donc) à 0,7 L.
Le demi-angle du cône de fuite est assez peu différent de celui du Corps d’Eiffel (à longueurs égales).

finir les correction des reynolds en millions !
Le Reynolds volumique où ce corps I est censé naviguer va de 106 à 3 106. On peut noter que ce Reynolds est celui que fréquenteront les planeurs (qui possèdent d’ailleurs déjà des ailes à profil laminaire) : cela explique que l’habitacle de ces planeurs ait une silhouette proche de ce corps I. 
Confrontons à présent le Corps III de Lutz et Wagner avec le vieux Corps d’Eiffel (toujours à longueur constante) :
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attention au tracé du corps d’Eiffel en rouge et à la flèche fuchsia !! 
Ce corps III est d’un élancement moindre (légèrement supérieur à 2,5). Il montre encore un section maximum autour de 50 % de sa longueur.
Ce qui est aussi intéressant c’est que le demi-angle de son cône de fuite n’est guère différent du cône de fuite du Corps d’Eiffel.

Par contre, il présente des angles de rétreint très fort un peu en arrière de son épaule (flèche fuchsia ci-dessus).
Les auteurs allemands assurent qu’il n’y a aucun décollement de la Couche Limite sur l’arrière du corps.
Voici la même confrontation du corps V avec le Corps d’Eiffel :
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Ce corps V possède un élancement assez proche des 3,5 de celui du Corps d’Eiffel.

La Couche Limite devrait devenir turbulente assez peu après la section maximale (le gain en écoulement laminaire est donc assez faible).
Rappelons, ainsi qu’il apparaît sur le schéma déjà montré, que ce corps est prévu pour naviguer dans un Reynolds volumique de 108 à  3,3 108, Reynolds qui ne pourrait être atteint que par des dirigeables géants.
Pour finir, voici le même travail de comparaison effectué sur la silhouette du dirigeable Lotte (qu’étudient Lutz, Wagner et consorts), lequel présente un élancement de 4 :
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attention au tracé rouge du Corps d’Eiffel !!!
On note un certain recul de la section maximale. Le demi-angle du cône de fuite est proche de celui du Corps d’Eiffel.
L’enveloppe de ce dirigeable nous apparaît donc comme la moins risquée des productions de l’équipe allemande du point de vue du décollement de la Couche Limite en arrière du corps…
Un autre apport intéressant des travaux de Lutz et Wagner est une valeur du moment d’instabilité du corps nu de leur dirigeable Lotte, et dont voici une photo de la maquette radiocommandée :
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Le coefficient de moment d’instabilité d’un modèle de ce dirigeable, mesuré par rapport à son centre de volume, est donné comme suit par Lutz, Funk, Jakobi et Wagner :
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Ce coefficient de moment, que nous mesurons à 0,378 pour 20°, donc 1,0820 par radian, est exprimé en référence au volume du dirigeable.

Comme le coefficient prismatique de ce corps, quotient V/[(π D²/4) L], est de 0,5426, on peut dire que le Moment d’instabilité du dirigeable Lotte vaut q α 1,0820*(0,5424 S L) = q α 0,587 S L.

Nous retrouvons donc une valeur du moment d’instabilité de 0,587 L (en référence à la section frontale) qui est un peu plus forte que le moment prédit par l’équation que nous avons tirée des travaux d’Hoerner pour les corps d’Eiffel (l’élancement du Lotte étant de 4).

Il n’a d’ailleurs jamais été dit que le fait de gagner en Traînée en optimisant les formes ne pouvait pas être accompagné d’un léger accroissement du Moment d’instabilité (moment facile à corriger avec un empennage).
Les auteurs de l’étude précisent classiquement que l’empennage dont l’engin est doté n’assure pas à lui tout seul sa stabilité, celle-ci n’étant atteinte que par le pilotage actif des volets de bord de fuite visibles sur la photo.
De la même façon, les auteurs donnent le gradient de Portance de la coque nue du dirigeable : 0,672 par radian, en référence à la section frontale…

comparer avec les valeurs déjà évoquées !!
Insistons sur le fait que ces relevés ont été réalisés derrière une grille censée placer la Couche Limite en mode turbulent, ceci afin de limiter les effets d’échelle dans l’évaluation des Moment et Portance et ceci bien que le modèle testé en soufflerie soit au 1/20ème et mesure 0,8 m de long 
.
Les auteurs écrivent d’ailleurs que "en l’absence de cette grille turbulatrice un évolution intermédiaire de Couche Limite s’installe qui cause une topologie de séparation qualitativement différente et, finalement, des courbes de Portance et Moment non réalistes"… 
 

La maquette radiocommandée du Lotte étant fonctionnelle, on peut espérer que des mesures en vol seront effectuées qui confirmerons ou non les gains de Cx à attendre de ses formes.

Force est cependant de constater que toutes ces recherches visant au contrôle de la Couche Limite sur l’enveloppe de dirigeable demandent à être consacrées par l’usage.
Sans même parler des vibrations qui peuvent agiter leur enveloppe et déclencher la transition irréversible de la Couche Limite, lesdits dirigeables présentent d’ailleurs un état de surface nettement moins bon que celui des fuselages stratifiés d’aéronefs à ailes (planeurs et avions à moteurs tel le Piaggio Avanti), aéronefs qui ont, pour leur part, admirablement réussi la laminarisation de la Couche Limite existant sur leur fuselage.
Les progrès vers la laminarisation de la Couche Limite sont peut-être plus facile à obtenir (et à conserver dans le temps) sur les véhicules de record à propulsion musculaires tel que le magnifique VeloX2 des universités de Delft et Amsterdam :
image de l’intérieur du VeloX2.
Les étudiants intervenant dans ce programme pluriannuel ont décroché le record universitaire de vitesse (à 129 Km/h), grâce à une magnifique laminarisation des formes de leur engin :

Ci-contre on peut observer deux méthodes utilisées pour visualiser la transition de la Couche Limite (infrarouge et film d’huile).

Les antiques fils de laine apportent quant à eux la preuve que l’écoulement sur l’arrière du véhicule n’est pas décollé, ce qui constitue la gageure principale dans le dessin des formes laminaires (les aérodynamiciens disent : « Il faut savoir terminer le corps »)…

Sur ces images, le fort recul de la maîtresse section est net.
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Les images ci-dessus (publiées sur cette page) montrent également que la Couche Limite reste laminaire sur une bonne partie de l’avant-corps (la frontière entre les deux régimes a été dessinée d’un trait clair sur la photo du milieu), avec une transition anticipée dans le bas de caisse (à cause de la présence de la roue avant et de son carénage) ainsi que sur le dessus (sans doute un défaut de surface).
Fort de leur record universitaire les étudiants et leurs enseignants ont réalisé une troisième version de cette torpille humaine.
LE  PROBLÈME  DU  MAINTIEN  DE  LA  LAMINARITÉ  EN  INCIDENCE
à traiter (largeur de la bosse laminaire sur un corps 3D
CONTRÔLE  ACTIF  DE  LA  COUCHE  LIMITE :

Une autre voie de réduction de la Traînée sur un fuselage est le Contrôle de la Couche Limite par son aspiration dans la partie arrière du corps.

Des résultats très encourageants ont été obtenus en soufflerie par Goldschmied sur le modèle à empennage sur hampe visible ci-dessous :
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Image tirée de la thèse de Cory A. Seubert
On remarque bien la fente d’aspiration de la Couche Limite sur l’aval du corps.
Voici un schéma du même modèle. La fente d’aspiration est bien indiquée (“suction slot”). Le fluide aspiré par cette fente est recyclé pour la propulsion (vecteurs-vitesse U5 sur le schéma) :
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Il est patent que la silhouette de ce corps est typiquement laminaire : le point de recompression s’en trouve reporté loin en arrière (près de 80 % de la longueur du corps sans hampe L1 sur le schéma), position où est placée la fente d’aspiration.

L’élancement de ce corps (D/L1) n’est que de 3 car le contrôle de la Couche Limite permet de s’affranchir de la nécessité d’augmenter la longueur afin diminuer la Traînée de pression essentiellement imputable au décollement de culot. 

Ceci signifie que même un corps d’élancement unitaire comme la sphère pourrait être doté d’un Cx très faible pourvu qu’y soit intégré un dispositif d’aspiration de la Couche Limite…
 noter l’opinion de Goldschmied sur l’élancement idéal des dirigeables : « The  optimum  fineness  ratio  of streamlined  bodies  (on  the basis  of  enclosed  volume)  has  been  found  experimentally  to be between 5:1 and  6:1.    Here  the  sum of skin  friction  and pressure  drag  is  the  lowest  in  relation  to  volume.   These results  have  been  determined  in  wind  tunnels  and  water channels  at  Reynolds  numbers  in  the  vicinity  of  10 7 .   As the Reynolds number increases, the  skin friction  will decrease but  the pressure drag will increase according to the turbulent separation  criterion  of  Goldschmied. 8    This  means that  the optimum  fineness  ratio  will  increase. »
Mais peut-être l’auteur parle-t-il de corps laminaires…
Sur ce modèle de Goldschmied, la puissance embarquée (propulsion et aspiration) est réduite à 65 %  de la puissance nécessaire à la propulsion des dirigeables classiques.

Voici, tirée d’une autre étude, une comparaison de deux dirigeables de même volume, l’un classique et l’autre à fente annulaire d’aspiration de Couche Limite et à système propulsif interne :
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Un tel contrôle actif de la Couche Limite ne concerne pas que les dirigeables ; il pourrait se montrer d’une belle efficacité énergétique sur les avions de transport qui peuplent notre ciel (à moindre frais et avec peu de risque sécuritaire 
).
Bernard de Go Mars ! !
Version de travail
du 14/03/2016
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http://archive.org/download/bulletindelasoci34corbi/bulletindelasoci34corbi.pdf 

Journal of Aeronautical History Paper No. 2011/ 6 :

SIR GEORGE CAYLEY: THE INVENTION OF THE AEROPLANE NEAR SCARBOROUGH AT THE TIME OF TRAFALGAR, by  J. A. D. Ackroyd

http://aerosociety.com/Assets/Docs/Publications/The%20Journal%20of%20Aeronautical%20History/2011-06Cayley-Ackroyd2.pdf
MÉMOIRES ET COMPTE-RENDU DES TRAVAUX (1908), SOCIÉTÉ DES INGÉNIEURS CIVILS DE FRANCE :
https://archive.org/details/mmoiresetcompte05unkngoog 
LA RÉSISTANCE DE L'AIR ET L'AVIATION. EXPÉRIENCES EFFECTUÉES AU LABORATOIRE DU CHAMP-DE-MARS, Gustave Eiffel, H. Dunod et E. Pinat éditeurs, 1910

http://cnum.cnam.fr/redir?4CA122.1 
LES NOUVELLES RECHERCHES EXPÉRIMENTALES SUR LA RÉSISTANCE DE L'AIR ET L'AVIATION FAITES AUX LABORATOIRES DU CHAMP DE MARS ET D'AUTEUIL,
Gustave Eiffel, Paris, Société des ingénieurs civils de France, 1912
http://cnum.cnam.fr/redir?8CA440 
NOUVELLES RECHERCHES SUR LA RÉSISTANCE DE L’AIR ET L’AVIATION FAITES AU LABORATOIRE D’AUTEUIL,

Gustave Eiffel, H. Dunod et E. Pinat, éditeurs, 1914

RÉSUMÉ DES TRAVAUX EXÉCUTÉS PENDANT LA GUERRE AU LABORATOIRE AÉRODYNAMIQUE EIFFEL, 1919
(encore non disponible sur le Web)

LA RÉSISTANCE DE L'AIR. EXAMEN DES FORMULES ET DES EXPÉRIENCES,
Gustave EIFFEL, Paris : H. Dunod et E. Pinat, 1910
http://cnum.cnam.fr/PDF/cnum_8CA400.pdf 

GUSTAVE EIFFEL, PIONNIER DE L’AÉRODYNAMIQUE, par Marie-Claire Coët, Bruno Chanetz et Martin Peter : http://centrale-histoire.centraliens.net/stories/rev617.pdf
BULLETIN MENSUEL DE L'ACADÉMIE DES SCIENCES ET DES LETTRES DE MONTPELIER, Avril 1913
http://www.archive.org/details/bulletin0405acaduoft 
N° 11 d’avril 1920 de la revue L’AÉRONAUTIQUE
https://ia601609.us.archive.org/17/items/la02b9eronautiqu02pari/la02b9eronautiqu02pari.pdf 

(attention, dans la numérisation du même ouvrage par Gallica, les pages 493 à 500 incluses ont été arrachées),

Animation gif montrant la formation d’une goutte d’eau au sortir d’un robinet :

http://fr.wikipedia.org/wiki/Goutte_%28physique%29 

AÉRODYNAMIQUE EXPÉRIMENTALE, par Pierre REBUFFET, 1962,

Librairie Polytechnique Ch. Béranger, PARIS, ouvrage essentiel, non réédité

FLUID-DYNAMIC LIFT, BY SIGHARD. F. HOERNER AND HENRY V. BORST,

l’ouvrage de référence de tous les aérodynamiciens (amateurs et professionnels) :

Edition Liselotte A. Hoerner, 1985

ou Bricktown New Jersey, 1975
ou :

hoernerfdy@sbcglobal.net
ou :

https://oscommerce.darcorp.com/
FLUID-DYNAMIC DRAG , S. F. HOERNER

HOERNER FLUID DYNAMICS , P.O. Box 21992 , Bakersfield, CA 93390 

présenté souvent comme la bible de l’aérodynamique est disponible ici : 

hoernerfdy@sbcglobal.net
https://oscommerce.darcorp.com/ 

Une traduction française de cet ouvrage, "Résistance à l'avancement dans les fluides", a été réalisée :

S. F. Hoerner, Gauthier-Villars éditeurs Paris 1965: 

ERGEBNISSE DER AERODYNAMISCHEN VERSUCHSANSTALT ZU GÖTTINGEN, Vol II (1923)

http://www.univerlag.uni-goettingen.de/content/list.php?cat=serial&show=G%C3%B6ttinger+Klassiker+der+Str%C3%B6mungsmechanik 
ou :
http://www.univerlag.uni-goettingen.de/bitstream/handle/3/isbn-978-3-941875-36-4/Prandtl_2.pdf 

Les textes essentiels de l’association INTER ACTION :

http://inter.action.free.fr/ ,

et en particulier :

L’AÉRODYNAMIQUE & L’ORIGINE DES TRAÎNÉES PARASITES 

http://inter.action.free.fr/publications/aero-trainees/aero-trainees.pdf 

LAMINARITÉ ET AVIATION LÉGÈRE, par Alain Bugeau, aérodynamicien Dassault
http://inter.action.free.fr/publications/laminarite/laminarite.html
LA TRAÎNÉE AÉRODYNAMIQUE, INCERTITUDE, ERREURS ET IGNORANCE

par Alain Bugeau, aérodynamicien, ex-ingénieur Dassault-Aviation,

MINUTES DU COLLOQUE AÉRONAUTIQUE DE CACHAN, JUIN 2011

disponibles auprès d’Inter Action : http://inter.action.free.fr/ 

RÉFLEXIONS SUR L'ÉNERGÉTIQUE DES VÉHICULES ROUTIERS, de Matthieu BARREAU et Laurent BOUTIN http://inter.action.free.fr/publications/auto-eco/auto-eco.pdf
BALLONS et DIRIGEABLES, Inconvénients techniques, avantages fantasmatiques,

par LAURENT BOUTIN & MATTHIEU BARREAU :
http://inter.action.free.fr/publications/zep.pdf
STANDARDIZATION AND AERODYNAMICS, NACA Technical Note N° 134, by :
William Knight, Prof. L. Prandtl, Göttingen, Prof. von Karman, Aachen, Col. Ing, G. Costanzi, Rome, W. Margoulis, Paris, Lieut. Col. Ing. R. Verduzio, Rome, Dr. Ing. Richard Katzmayr, Vienna, E. B. Wolff, Amsterdam, Dr. A. F. Zahm.
http://authors.library.caltech.edu/47897/1/KNInacatn134.pdf 

Cours d’Aérodynamique de C. Guilié : http://www.google.fr/url?sa=t&rct=j&q=&esrc=s&source=web&cd=2&ved=0CCsQFjAB&url=http%3A%2F%2Fguillaume.speurt.free.fr%2Ftelechargements%2FAerodynamisme%2520et%2520aeromodelisme%2FCours%2520aerodynamique%2520-%2520C.%2520Guili%25C3%25A9%2520Janvier%25202007.pdf&ei=WVdtUNuABMHMhAer1YDIBg&usg=AFQjCNHhbOP1MLQNzqumYlJXUkoJ853cuw&sig2=W3DLMOjZMwjzhV-NZZFO_A 
ou :

http://guillaume.speurt.free.fr/telechargements/Aerodynamisme%20et%20aeromodelisme/Cours%20aerodynamique%20-%20C.%20Guili%C3%A9%20Janvier%202007.pdf 
ou, pour la version 2013 :
http://intranet.iut-longwy.uhp-nancy.fr/cours_en_ligne/GUILIE-Christian/Cours%20d%5C_aerodynamique.pdf 

A REASSESSMENT OF HEAVY-DUTY TRUCKAERODYNAMIC DESIGN FEATURES AND PRIORITIES
Edwin J. Saltzman, Robert R. Meyer, Jr. ,  NASA/TP-1999-206574 ,   June 1999

www.nasa.gov/centers/dryden/pdf/88628main_H-2283.pdf 
INTERPLANETARY  FLIGHT AND  COMMUNlCATlON Volume III, No. 7 :

K. E. TSIOLKOVSKII, Life,Writings, and Rockets, by N. A. Rynin, NASA TT F-640,  v. 3#7 c.1

http://epizodsspace.no-ip.org/bibl/rynin/rynin-angl-7t.pdf 
DRAG OF C-CLASS AIRSHIP HULLS OF VARIOUS FINENESS RATIOS, NACA Report N° 291

by A. F. ZAHM, R. H. SMITH, and F. A. LOUDEN

http://ntrs.nasa.gov/archive/nasa/casi.ntrs.nasa.gov/19930091360.pdf
PRESSURE-DISTRIBUTION MEASUREMENTS ON THE HULL AND FINS OF A 1/40-SCALE MODEL OF THE U. S. AIRSHIP "AKRON", NACA REPORT No. 443, by Hugh B. Freeman 

http://naca.central.cranfield.ac.uk/reports/1934/naca-report-443.pdf
FORCE MEASUREMENT ON A 1/40-SCALE MODEL OF THE U. S. AIRSHIP "AKRON", NACA REPORT No. 432, by Hugh B. Freeman 

http://digital.library.unt.edu/ark:/67531/metadc66088/m2/1/high_res_d/19930091505.pdf 
EXPERIMENTAL DETERMINATION OF THE EFFECT OF HORIZONTAL-TAIL SIZE, TAIL LENGTH, AND VERTICAL ,LOCATION ON LOW-SPEED STATIC LONGITUDINAL STABILITY AND DAMPING IN PITCH OF A MODEL HAVING 45° SWEPTBACK WING AND TAIL SURFACES, by Jacob H. Lichtenstein, NACA REPORT 1096
http://hdl.handle.net/2060/19930092137 
CHARACTERISTICS OF FLOW OVER INCLINED BODIES OF REVOLUTION,
by H. Julian Allen and Edward W. Perkins, NACA RM A50L07
http://naca.central.cranfield.ac.uk/reports/1951/naca-rm-a50l07.pdf 

A SEMI-EMPIRICAL METHOD FOR CALCULATING THE PITCHING MOMENT OF BODIES OF REVOLUTION AT LOW MACH NUMBERS
Hopkins, Edward J, NACA-RM-a51c14 May 17, 1951
http://aerade.cranfield.ac.uk/ara/dl.php?filename=1951/naca-rm-a51c14.pdf
FORCE AND PRESSURE-DISTRIBUTION MEASUREMENTS ON EIGHT FUSELAGES*

TM 1194, by G. Lange :

http://digital.library.unt.edu/ark:/67531/metadc63761/m2/1/high_res_d/20020038203.pdf
EXPERIMENTAL INVESTIGATION OF THE EFFECT OF VERTICAL-TAIL SIZE AND LENGTH AND FUSELAGE SHAPE AND LENGTH ON THE STATIC LATERAL STABILITY CHARACTERISTICS OF A MODEL WITH 45° SWEPTBACK WING AND TAIL SURF ACES

by M. J. Queijo and Walter D. Wolhart
Langley Aeronautical La boratory, NACA TR 1049
http://digital.library.unt.edu/ark:/67531/metadc60389/m2/1/high_res_d/19930092095.pdf 
AERODYNAMIC STUDY OF A WING-FUSELAGE COMBINATION EMPLOYING A WING SWEPT BACK 63°.- CARACTERISTICS THROUGHOUT THE SUBSONIC SPEED RANGE WITH THE WING CAMBERED AND TWISTED FOR A UNIFORM LOAD AT A LIFT COEFFICIENT OF 0.25
By J. Lloyd Jones and Fred A. Demele, NACA RM A9D25
http://naca.central.cranfield.ac.uk/reports/1949/naca-rm-a9d25.pdf 

APPLICATION OF PRACTICAL HYDRODYNAMICS TO AIRSHIP DESIGN,

by Ralph H. Upson and W. A. Klikoff, NACA REPORT No. 405

http://naca.central.cranfield.ac.uk/reports/1933/naca-report-405.pdf
THE  INTERFERENCE  BETWEEN  STRUTS  IN  VARIOUS  COMBINATIONS,

by DAVID BIERMANN and WILLIAM H. HERRNSTEIN JR, NACA REPORT N° 468.

http://ntrs.nasa.gov/archive/nasa/casi.ntrs.nasa.gov/19930091542.pdf
INTERFERENCE EFFECT ON THE DRAG OF BLUFF BODIES IN TANDEM, Koenig, 1978

et :

AN EXPERIMENTAL STUDY OF GEOMETRICAL EFFECTS ON THE DRAG AND FLOW FIELD OF TWO BLUFF BODIES SEPARATED BY A GAP, by Keith Koenig and Anatol Roshko
California Institute of Technology, Pasadena, California, 1984 :
http://authors.library.caltech.edu/10106/1/KOEjfm85.pdf
DRAG OF CIRCULAR CYLINDER FOR A WIDE RANGE OF REYNOLDS NUMBERS AND MACH NUMBERS, Gowen & Perkins, NACA TN 2960 :

lien internet
FREE END EFFECTS ON THE NEAR WAKE FLOW STRUCTURE BEHIND A RIGHT CIRCULAR CYLINDER,

by Cheol-Woo Park, and Sang-Joon Lee

JOURNAL OF WIND ENGINEERING AND INDUSTRIAL AERODYNAMICS 88 (2000) 231±246
WAKE TRANSITION AND BLOCKAGE EFFECTS ON CYLINDER BASE PRESSURES, Thesis by Patrick D. Weidman :

TOP ANGLE AND THE MAXIMUM SPEED OF FALLING CONES, GUIDING STUDENT INVESTIGATIONS

J.M. Wooning, A.H. Mooldijk and A.E. van der Valk

Centre for Science and Mathematics Education, Utrecht University, Netherlands

http://www.fi.uu.nl/bps/artikelen/fallingcone.pdf 

ON THE PROBLEM OF SHAPING AN AXISYMETRIC BODY TO OBTAIN LOW DRAG AT LARGE REYNOLDS NUMBERS, REPORT NUMBER -------, by J. L. Hess and R. M. James :

lien
THE CALCULATION OF THE TOTAL AND SKIN FRICTION DRAGS OF BODIES OF REVOLUTION AT ZERO INCIDENCE, by A. D. YOUNG, Reports and Memoranda No. 1874

http://naca.central.cranfield.ac.uk/reports/arc/rm/1874.pdf 
SUMMARY OF AIRFOIL DATA, By Ira H. Abbott, Albert E. Von Doenhoff and LOUIS S. STIVERS, Jr, REPORT No. 824
http://naca.central.cranfield.ac.uk/reports/1945/naca-report-824.pdf
ou :

http://ntrs.nasa.gov/archive/nasa/casi.ntrs.nasa.gov/19930090976_1993090976.pdf 

THE CALCULATION OF THE PROFILE DRAG OF AEROFOILS,
by H. B. Squire et A. D. Young,

Reports and Memoranda No. 1838
http://naca.central.cranfield.ac.uk/reports/arc/rm/1838.pdf 
SUMMARY OF AERODYNAMIC STUDIES ON THE LOTTE AIRSHIP,

LUTZ, FUNK, JAKOBI ET WAGNER
http://www.iag.uni-stuttgart.de/luftfahrzeugaerodynamik/paper/cambridge_7_2002_lutz.pdf
AERODYNAMIC INVESTIGATIONS ON INCLINED AIRSHIP BODIES

Th. Lutz, P. Funk, A. Jakobi, S. Wagner

http://www.iag.uni-stuttgart.de/arbeitsgebiete/lfzaero/Veroeffentlichungen/pdf/bedford_6_98_lutz.pdf 

NUMERICAL SHAPE OPTIMIZATION OF NATURAL LAMINAR FLOW BODIES,

Th. Lutz and S. Wagner
http://www.iag.uni-stuttgart.de/luftfahrzeugaerodynamik/paper/melbourne_9_98_lutz.pdf 
DRAG REDUCTION AND SHAPE OPTIMIZATION OF AIRSHIP BODIES
Th. Lutz and S. Wagner
http://www.iag.uni-stuttgart.de/luftfahrzeugaerodynamik/paper/sanfrancisco_6_97_lutz.pdf 
SHAPING OF AIRPLANE FUSELAGES FOR MINIMUM DRAG,

S.S. Dodbele, C.P. van Dam, P.M.H.W. Vijgen, B.J. Holmes

 je n’ai pas retrouvé le lien !
Airship model tests in the variable density wind tunnel, by Ira H. Abbott, NACA Report N° 394
http://naca.central.cranfield.ac.uk/reports/1932/naca-report-394.pdf  

THE CALCULATION OF THE VISCOUS DRAG OF BODIES OF REVOLUTION, Paul S. Granville : http://ia600505.us.archive.org/23/items/calculationofvis00gran/calculationofvis00gran.pdf
ELEMENTS OF THE DRAG OF UNDERWATER BODIES, by Paul S. Granville :
http://www.dtic.mil/dtic/tr/fulltext/u2/a031995.pdf
AN ANALYSIS OF MARINE PROPULSORS AND THEIR APPLICATIONS
DONALD STEPHEN CARR :
http://www.archive.org/download/analysisofmarine00carr/analysisofmarine00carr.pdf 
EFFECTS OF FOREBODY GEOMETRY ON SUBSONIC BOUNDARY-LAYER STABILITY,
S. S. Dodbele, NASA Contractor Report 4314,

http://ntrs.nasa.gov/archive/nasa/casi.ntrs.nasa.gov/19900016623_1990016623.pdf 

Wind Tunnel Demonstration of an Optimized LTA System with 65% Power Reduction

and Neutral Static Stability

http://cafefoundation.org/v2/pdf_tech/Drag.Reduction/8.AIAA-1983-1981-606.pdf 

Integrated Hull Design, Boundary-Layer Control, and Propulsion of Submerged Bodies,

F. R. GOLDSCHMIED, 1966
http://cafefoundation.org/v2/pdf_tech/Drag.Reduction/4.AIAA.USN.Goldschmied.Hulls.pdf 
ANALYSIS OF A GOLDSCHMIED PROPULSOR USING COMPUTATIONAL 

FLUID DYNAMICS REFERENCING CALIFORNIA POLYTECHNIC’S

GOLDSCHMIED PROPULSOR TESTING, Thesis by Cory A. Seubert June 2012

http://digitalcommons.calpoly.edu/cgi/viewcontent.cgi?article=1895&context=theses 
Carénage d’une bicyclette tandem par cinq élèves de 1ère S1 du lycée Louis Bascan de Rambouillet :
http://www.lyc-bascan-rambouillet.ac-versailles.fr/spip.php?article526 
AERODYNAMICS AND HOVERING CONTROL OF LTA VEHICLES, by :

W. F.Putman, M. Maughmer, H. C. Curtiss, Jr, J. J Traybar,.

Department of  Aerospace and Mechanical Sciences, Princeton University, N. J.
www.dtic.mil/cgi-bin/GetTRDoc?AD=ADA045315
RESISTANCE EXPERIMENTS ON A SYSTEMATIC SERIES OF STREAMLINED BODIES OF REVOLUTION - FOR APPLICATION TO THE DESIGN OF HIGH-SPEED SUBMARINES,

by Morton Gertler, NAVY DEPARTMENT, Report C-297, April 1950
http://www.dtic.mil/cgi-bin/GetTRDoc?AD=ADA800144 
NAL 60CM MAGNETIC SUSPENSION AND BALANCE SYSTEM
Sawada, Suda et Kunimasu :
http://www.icas.org/ICAS_ARCHIVE/ICAS2004/PAPERS/182.PDF 
STATUS OF MSBS STUDY AT NAL
Sawada, Kunimasu, National Aerospace Laboratory of Japan :

http://www.aero.jaxa.jp/research/ryutai/pdf/sawada_ismst6.pdf 
SUMMARY OF LOW-SPEED AIRFOIL DATA

Christopher A. Lyon, Andy P. Broeren, Philippe Giguère, Ashok Gopalarathnam, and Michael S. Selig,
Department of Aeronautical and Astronautical Engineering University of Illinois at Urbana-Champaign,
http://aerospace.illinois.edu/m-selig/uiuc_lsat/Low-Speed-Airfoil-Data-V1.pdf. 
Walter E. Lay, University of Michigan, "Is 50 miles per gallon possible with correct streamlining?", SAE Journal, Volume 32, 1933, p. 144-156 ;177-186.

Philippe Boursin, Aérodynamique Automobile :

http://philippe.boursin.perso.sfr.fr/pdgaero.htm 

Les textes de notre page "Physique de la fusée et Aérodynamique générale" :

http://perso.numericable.fr/fbouquetbe63/gomars/physique.htm
…par exemple :

LA STABILITÉ INTUITIVE :

http://perso.numericable.fr/fbouquetbe63/gomars/methode_intuitive.doc 

DYNAMIQUE DE LA VALISE À ROULETTES :

http://perso.numericable.fr/fbouquetbe63/gomars/dynamique_valise_roulettes.doc 

…ou encore :

STABILITÉ DES CAPSULES SPATIALES

http://perso.numericable.fr/fbouquetbe63/gomars/stabilite_capsules_spatiales.doc
LE CX DES FUSÉES :

http://perso.numericable.fr/fbouquetbe63/gomars/cx_fusees.doc 
NOS MESURES DE CX DE FUSÉES À EAU
publié sur la page « Physique de la fusée lien interne » sur le site Go Mars ! ! :

http://perso.numericable.fr/fbouquetbe63/gomars/nos_mesures_cx.doc )
PORTANCE  DES  OGIVES (DE  FORMES  CLASSIQUES  OU  QUELCONQUES) ET POINT D’APPLICATION DE  CETTE  PORTANCE
http://perso.numericable.fr/fbouquetbe63/gomars/cpa_og_class_et_qcq.doc 
L'AÉRODYNAMIQUE DES BARREAUX DE SECTION CARRÉE À ARÊTES PLUS OU MOINS ARRONDIES :
http://perso.numericable.fr/gomars/barreaux_carres.doc
LES REPÈRES EN AÉRODYNAMIQUE
http://perso.numericable.fr/gomars/rep_aero.doc 
LE CX DES CÔNES

http://perso.numericable.fr/fbouquetbe63/gomars/cx_cones.doc 

LE CX DE LA SPHÈRE :

http://perso.numericable.fr/gomars2/aero/cx_sphere.doc

LE CX DE CULOT D’HOERNER.
http://perso.numericable.fr/gomars/cx_culot_hoerner.doc
PORTANCE DES OGIVES (DE FORMES CLASSIQUES OU QUELCONQUES) ET POINT D’APPLICATION DE CETTE PORTANCE : http://perso.numericable.fr/fbouquetbe63/gomars/cpa_og_class_et_qcq.doc 
LA COUCHE LIMITE ET SON ÉQUATION INTÉGRALE DE VON KARMAN
http://perso.numericable.fr/gomars/equat_integ_karman.doc
LE REYNOLDS DES CORPS VOLANTS (NATURELS OU FAITS DE MAIN D’HOMME)
http://perso.numericable.fr/gomars/reynolds_corps_volants.doc
INFLUENCE  DE  LA  TURBULENCE  DE  L’ÉCOULEMENT  ET  DE  LA RUGOSITÉ  SUR  LE  REYNOLDS  CRITIQUE  DE  LA  SPHÈRE

http://perso.numericable.fr/gomars2/aero/influence_turb_et_rug_sur_re_cr_sphere.doc
ORIGINE  DES  COURBES  DU  CX  DES  CORPS  DE  RÉVOLUTION  SELON  LEUR  ÉLANCEMENT :

 http://perso.numericable.fr/gomars2/aero/origine_courbes_cx_corps_rev_sel_el.doc
LA TRAÎNÉE AÉRODYNAMIQUE DE L’HÉLICA
http://perso.numericable.fr/gomars2/aero/trainee_helica.doc
ERRATA DES HOERNER DRAG ET LIFT.
http://perso.numericable.fr/gomars2/aero/errata_hoerner_drag_n_lift.doc
Voir aussi :

Les différentes formulations du Coefficient de Friction sur la plaque plane en Couche Limite turbulente :

http://www.cfd-online.com/Wiki/Skin_friction_coefficient 

Le site d’aéromodélisme de Philippe Kauffmann :

http://techniquemodelisme.free.fr/ 
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Hoerner Lift, 19-20, Figure 31
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Comparaison de courbes polaires d’un profil lisse et d’une plaque plane


aux Reynolds de 0,04 million et 0,12 million (d’après Jones, Wing Theory,1990)
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� Nous accordons ici à la forme de moindre Traînée le Cx de 0,05, au cylindre celui de 0,3 (ces deux corps en supercritique, donc) et à la plaque plane 2D le Cx de 2.


� Schéma réalisé automatiquement par notre tableur (qui n’est pas un foudre de dessin).


� De sorte que le cylindre de même Traînée que le profil devrait avoir un diamètre non pas 6 fois moindre que l’épaisseur du profil mais 24 fois moindre (de l’ordre de la largeur de la palette, sur notre dessin).


� Ou plutôt pour des Reynolds basés sur l’épaisseur allant de 6 105 à 107, comme l’indique �HYPERLINK  \l "graphe_hoerner_cx_front_sub_super_re_ep"��ce graphe�.


� Ainsi, aux dires d’Eiffel, l’avion Farman, type militaire 1912, présentait face au vent pas moins de 60 m de ces montants en longueur cumulée.


� L’allongement de sa section : nous dirions donc plutôt l’élancement. Le terme allongement est à présent consacré au rapport envergure/corde des ailes et des mâts.


� Il y a en effet un lien, en application du principe de Bernoulli, entre la vitesse du vent (mesurée par un tube de Pitot) et la dépression qui règne dans la chambre d’essais (par rapport à l’air immobile du hangar). Note de Bernard de Go Mars.


� Il faut d’ailleurs remarquer que la forme du montant le plus pénétrant étudié par Eiffel a été dessiné par Maurice Farman.


� “particles […] do not touch one another, except in the moments of reflexion ; nor attract, nor repel each other, “ � HYPERLINK  \l "newton_principia__mathematical_principl" ��Newton’s Principia�. Sur ce point d’histoire, voir "Isaac Newton's natural philosophy", édité par Jed Z. Buchwald et I. Bernard Cohen qui nous ont détrompé. 


� Nous savons que seul compte le mouvement relatif entre le fluide et le corps.


� À propos de ces renseignements quantitatifs que pouvait détenir Newton, lire : � HYPERLINK "http://www.augustana.ualberta.ca/~hackw/mp480/exhibit/ballisticsMP480.pdf" ��http://www.augustana.ualberta.ca/~hackw/mp480/exhibit/ballisticsMP480.pdf�. D’autre part, dans � HYPERLINK "http://journals.cambridge.org/action/displayAbstract?fromPage=online&aid=386367&fileId=S0022112074001443" ��Sphere drag coefficient for subsonic speeds in continuum and free-molecule flows�, A. Bailey indique que Newton avait obtenu, en observant le chute de vessies de porc dans l’air et de sphères de verre dans l’eau, un Cx souscritique d’un peu moins de 0,5 au Reynolds de 8 104.


� Nous citons, entre ces parenthèses, Hoerner, dans Drag, bas de la page 462 de sa � HYPERLINK  \l "fluid_dynamic_drag_hoerner" ��traduction française�.


� Pour être honnête, il faut aussi dire que le Cx d’une palette 2D placée face au vent est proche de 2 (dépression de culot comptée) ; nous y revenons dans quelques lignes.


� Ils sont, bien-sûr, exprimés en référence à la section frontale des cônes.


� Cela compterait en proportion de la pression atmosphérique locale.


� Nous en verrons quelques exemples plus bas…


� …ce tiers arrière du cône représentant quand-même 55 % de la section frontale du corps.


� C’est nous qui soulignons.


� Louis Gastine est bien placé pour en parler puisqu’il a été collaborateur de Marey. Alphonse Pénaud, dans son texte précédemment cité par nous, évoquait déjà les travaux de Marey.


� C’est toujours nous qui soulignons.


� ν se prononce nu .


�  “Why should not a boat be constructed to resemble one half of such a spindle by a section thro’ the axis? We would then be deriving our boat from a better architect than man, and should probably have the real solid of least resistance”.


� Le cas des méduses est particulier en ceci qu’elles se servent de leur « aval » pour assurer leur propulsion à réaction…


� …en occasionnant une forte Traînée de décollement sur un hémisphère arrière, ce culot étant de petit diamètre, cependant…


� …puisque le sillon de terre ne se referme jamais derrière le soc de la charrue.


� Cette image est la composition par nous d’une version fortement retouchée (idéalisée, dirions-nous) et d’une autre image, plus réaliste, où l’enveloppe du dirigeable apparaît largement cabossée.


� Pour les non-marins, on peut préciser que la poupe est l’arrière d’un navire…


� C’est d’ailleurs parce qu’il avait compris que le gouttes de pluie étaient sphérique que Théodoric de Fribourg (ou plutôt de Freiberg) put expliquer en 1304 la formation des arc-en-ciel…


� Voir au sujet de la forme des gouttes de pluie et de leur Cx notre texte « � HYPERLINK  \l "not_text_cx_sphere" ��Le Cx de la sphère� ».


� On constate d’ailleurs que le culot de ces gouttes d’air tend à prendre une forme 2D, c.-à-d. à se former en dièdre, ainsi qu’on le devine sur la photo.


� "Des expérimentations systématiques sur la Traînée de corps de formes variées permirent à Tsiolkovski de poser l’influence des forces de friction sur les dirigeables, de proposer une formule pour calculer ces forces (proche de celle utilisée aujourd’hui) et de prouver l’importance de l’arrière des corps en ce qui concerne leur Traînée." in : KONSTANTIN TSIOLKOVSKY HIS LIFE AND WORK, par A. Kosmodemyansky, traduit du russe à l’anglais par X. Danko.





� Ils sont intermédiaires entre les corps 3D et les corps 2D, ce qui explique qu’on leur donne des formes intermédiaires entre les formes idéales déterminées par Eiffel en 2D et en 3D.


� Si dans un premier temps on néglige la force de frottement sur la route (donné pour ne représenter que 10 % de la puissance), on peut écrire qu’à puissance motrice égale, si par exemple le SCx est divisé par 10 par le profilage :


P = Force*Vitesse = K SCxV3 = K (SCx /10)V’3 . Il en résulte que V’ ≈ 2,15 V, soit V’ ≈ 150 Km/h si la vitesse du vélo non profilé est V= 70 Km/h.


Si, dans un deuxième temps, on ne néglige plus la force de frottement mais qu’on la considère comme constante quelque soit la vitesse, on peut écrire :


P = Force*Vitesse = K SCxV3 + (1/9) K SCxV3 = K (SCx /10)V’3 + [(1/9) K SCxV2] V’.


(la fraction 1/9 représente la part de la puissance dissipée dans le frottement sur la route, puisqu’il vaut 10 % de la puissance, donc 1/9ème de la force aérodynamique) (la quantité entre crochets représente donc la force de frottement telle que l’on peut la tirer de l’indication que les frottement routier dissipent 10 % de la puissance).


On dégage alors une équation du troisième degré qui promet à V’ une valeur proche de 145 Km/h (toujours pour la vitesse du vélo non profilé V = 70 km/h).


Cependant, on peut penser que le poids des vélos profilés est plus fort que celui des vélos rustiques, ce qui doit multiplier les frottements routiers desdits vélos profilés. Un coefficient multiplicateur de 1,5 ramène la vitesse V’ à 139 Km/h. Par hasard, c’est assez proche du record actuel de vélo caréné de 132,5 Km/h.


� Les rugbymen s’appliquent à donner à ces ballons un effet gyroscopique stabilisateur.


� C’est le b.a.-ba de la pratique des fusées. Voir à ce sujet le début de notre texte « � HYPERLINK  \l "not_text_stabilite_intuitive" ��LA STABILITÉ INTUITIVE� » ou encore « � HYPERLINK  \l "not_text_dynamique_valise_roulettes" ��DYNAMIQUE DE LA VALISE À ROULETTES� »


� La poussée d’Archimède fait naître des efforts volumique qu’il peut être tentant d’assimiler à des forces d’antigravité. Avec de tels corps disposant d’une certaine sustentation archimédienne, on peut concevoir une projection du Centre de Gravité au-delà de la pointe avant du corps. Cependant, ce n’est justement pas le Centre de Gravité qui nous intéresse, mais bien son Centre des Masses (en tant que Centre des Inerties)…


� Nous voulons dire que ce CdM est situé obligatoirement à une certaine fraction de la longueur du corps.


� « Three streamline bodies of revolution differing in the shape of fore and afterbody. »


� Notre fréquentation assidue des ogives de différentes formes nous laisse en effet penser que le CNα n’augmente pas sensiblement lorsqu’on en émousse raisonnablement la pointe, par plus que cet émoussement ne recule sensiblement leur CPA. L’exemple des cônes émoussés est édifiant à ce sujet (voir à ce propos notre texte : � HYPERLINK  \l "not_texte_port_og_qq" ��PORTANCE  DES  OGIVES (DE  FORMES  CLASSIQUES  OU  QUELCONQUES) ET POINT D’APPLICATION DE  CETTE  PORTANCE�)


� C’est sur ce sujet que nous venons d’apporter une nuance aux propos d’Hoerner.


� "Although the results in figure 31 may quantitively be defficient, they nevertheless demonstrate how stability deteriorates when "streamlining » the shape :


When reducing the afterbody to a point, the neutral point moves forward.


When giving the forebody a fuller shape, the point moves still further forward.


As a consequence, "perfect" streamline shapes […] have neutral points up to about once their length ahead of the nose."


� Le Foyer (aerodynamic centre, in english) est le point d’application des variations de Portance. On peut aussi le définir comme le point autour duquel on ne constatera pas de modification du moment de tangage lorsque l'angle d'incidence varie.


� Pour ce qui est de la distribution de la Portance Normale avant, on constate que l’émoussement de l’avant diminue la Portance et qu’une partie de la portance de cet avant se trouve reportée légèrement en arrière, là où le fuselage cylindrique ne devrait, selon la théorie, ne développer aucune Portance…


� La deuxième intégrale donne un résultat négatif, puisqu’elle somme l’ensemble des diminutions de surface au long du corps.


� Hoerner écrit « neutral point ».


� C’est une chose que les fuséistes connaissent bien…


� Ce qui est assez raisonnable s’agissant de corps élancés…


� …c.-à-d. à une ogive dont la génératrice est un arc de cercle tangent à la génératrice de la partie cylindrique qui la suit, s’il en est une.


� Graphiquement, il est facile de trouver cette valeur en prenant acte du fait que le segment horizontal vert détermine dans la construction fuchsia des triangles homothétiques. 


� Nous prenons toujours le CPA de l’avant-corps au 7/15èmes de sa longueur.


� Le fait que le CPA général soit si près du CPA propre de l’avant-corps (trait d’axe vert fluo) indique que l’arrière-corps développe très peu de Déportance, ce qui nous semble exagéré.


� Pour ne pas cumuler les erreurs d’arrondis, nous avons préféré réaliser le quotient des chiffres annoncés par Hoerner.


� En principe, pour effectuer le changement de repère des gradients, il faut tenir compte du CX à 0°, selon la formule de conversion CNα ≈ CZα + CX0, mais ici il est mesuré comme très faible (0,059) car diminué de l’effet de la pression entre le dard et le culot.


� En plaçant le CPA de l’avant en son premier tiers et le CPA de l’arrière aux 8/15émes de sa longueur, on trouve un moment total limite du corps de 1,15 L.


� Nous avons pris notre Centre de Moment par rapport au premier tiers du corps d’Eiffel alors que Lichtenstein le prend à la moitié de ses corps. Mais notre Centre des Moments est proche du Centre de Volume qu’à ainsi choisi Lichtenstein.


� “Comparison of the test data with calculations made by the classical [Théorie des Corps Élancés] shows that, although the variation with fineness ratio is generally similar, the magnitude of the test values is only about four-fifths of that predicted by theory.”


� … courbe qu’Hoerner intitule “Pointed streamline”.


� DVL : Deutsche Versuchsanstalt für Luftfahrt : Établissement d'Expérimentation Aérienne Allemand.


� Hoerner décrit cette courbe ainsi : “sufficiently blunt –based “fuselage” shapes are the least unstable; their neutral point may be at their nose point.” Nous considérons donc que ces corps sont ceux qui résultent de la troncature de corps totalement profilés (et qui ne comportent donc pas de partie cylindrique)…


� Commentant ce que nous nommons son panorama, Hoerner écrit : “round streamline bodies with a tapering afterbody ending in a point are the most unstable.”


� On doit prendre le fait que "le cocon prend de plus en plus d’angle de lacet" comme un indice de non linéarité de son comportement…


� Calculs basés sur les éléments communiqués par Luc Armant, à savoir Longueur de suspentage 1,2 m, largeur de suspente 0,8 m. Nous avons pris la masse du pilote équipé avec cocon à 90 Kg et le diamètre du cocon à 0,6m.


� Ce ne serait donc pas que le moment d’instabilité soit si fort, c’est que le suspentage empêcherait moins que prévu la mise en travers du cocon.


� …mesures effectuées au petit matin par comparaison de la pente avec un autre parapente. Ce Cx de 0,07 n'est guère plus fort que le Cx optimum de 0,04 déterminé par Eiffel.


� Les empennages de dirigeables sont de façon générale insuffisants pour en assurer la stabilité. Ils sont donc manœuvré en continu par le pilote. Il doit en être ainsi des sous-marins et également, nous le pensons, des navires, nous y reviendrons…


� Cette stabilité ouvre une voie de calcul qui s’avère, malheureusement, sans enseignements.


� Nous disions à l’instant qu’il a existé un autre modèle disposant d’empennage nettement plus grand…


� On peut estimer en effet que le centre du volume du ballon est nettement plus en arrière que le point de concours de la prolongation de la ligne avec l’axe de révolution du corps …


� C’est aussi le cas du planeur décollant au treuil.


� Si le ballon était retenu par deux lignes aboutissant à son centre de Portance, ces deux lignes se coucheraient à mesure que le vent forcit.


� Il s’agirait d’augmenter la hauteur des deux suspentes jusqu’à ce que le cocon se mette en travers.


� …et bien qu’il ait existé un autre modèle disposant d’un empennage nettement plus grand…


� Ce coefficient d’Interaction vaut, pour les fuséistes, 1 + 1/(2 EnvRelat +1), EnvRelat étant l’envergure relative, à savoir le quotient de l’envergure d’un aileron par le diamètre du fuselage au droit de cet aileron. Notre calcul donne à ce coefficient d’Interaction la valeur de 1,268.


� Ce CdM est évidemment dans le prolongement du câble de retenue.


� L’allongement étant ici mesuré de saumon à saumon. C’est donc un peu plus du double de l’allongement géométrique unitaire de chacun des ailerons ("un peu plus" parce que, comme en fuséologie, on doit prendre l’envergure des ailerons au ⅓ de leur corde).


� C’est le procédé utilisé systématiquement par les fuséistes pour prendre en compte l’effet miroir dû à la présence du fuselage.


� Le CNα des ailerons et le Coefficient d’Interaction sont donc constants, de sorte que la surface de portance équivalente de l’empennage est simplement proportionnelle à sa surface (celle de deux ailerons opposés dans le cas d’un empennage cruciforme).


� Nous traduisons ainsi l’adjectif "exposed" qui signale la surface des ailerons rentrant réellement en déflexion.


� CNαCorpsNu  est donc le CNα du corps nu en référence à sa section frontale.


� C’est la figure 32, p 19-21.


� […] based on area (b l), the lift-curve slopes are roughly the same […]


� Cela fait aussi les 3/4 de 0,613, CNα de l’élancement 4 (sauf que nous sommes partis d’un CNα d’Hoerner extrapolé à 0,0020…


� Cette abscisse correspond à la maîtresse section, zone la plus habitable et n’est pas si loin du centre de volume…


� Voir à ce sujet notre texte « � HYPERLINK  \l "not_texte_repere_en_aero" ��LES REPÈRES EN AÉRODYNAMIQUE� »


� Le texte allemand de Lange date de 1945 et a été traduit à la NACA en 48.


� “It appears that the boundary layer along the afterbody grows with the body length, thus reducing the negative normal forces developing along the aferterbody; see figures 3 and 22. In fact, we might speculate that the moment may only be half the theoretical at d/l ~ zero.”


� Les ordonnées de cette figure 11 étant exprimées en référence à la section virtuelle b², dès lors qu’on ne s’intéresse qu’aux corps de révolution (pour lesquels b = D) la limite 2 en référence à πD²/4 devient π/2 en référence b² (par radian) et 0,0274 par degré.…


� “For the suspension of the fuselages at the wind-tunnel balance a round rod at one fourth of the


length from the tip was attached normal to the test meridian section.”


� Nous extrapolons les CNα des corps 4, 5 et 6 selon la pente de la droite fuchsia…


� Les fuséistes français ont pris l’habitude condamnable de placer la Portance des ogives elliptiques en leur tiers avant, même quand ces ellipses sont très proches du cercle. Or le CPA d’un cercle ne peut être ailleurs qu’en son centre géométrique…


� Il faut cependant faire attention au fait qu’à notre sens, un poisson présente probablement une marge statique nulle ; sa stabilité doit donc être active.


� coefficient de remplissage parallélépipédique, donc.


� La surface de référence b² permet la quantification du gradient de moment de corps de sections non circulaires, même si dans ce dernier cas, il reste à définir les abscisses du graphe…


� "Dans le cas des corps profilés (dont le volume est concentré plus en avant [ que les dirigeables] ) la distribution des pressions change de positive à négative au point d’épaisseur maximale. Le point correspondant sur l’axe est donc le point de référence naturel."


� Les calculs montrent que ce moment de transport diminue fortement le moment mesuré, ce qui laisse entendre que le CPA de ce fuselage 4 est assez proche du tiers avant. Autour de ce nouveau centre de moment, le moment est même plus faible que celui suscité par le fuselage 2 (il serait donc plus bas sur la figure 13 d’Hoerner puisque ces deux fuselages y présentent le même volume de référence D² L).


� "Il apparaît que la Couche Limite le long de l’ arrière-corps croît [en épaisseur] avec la longueur du corps, réduisant ainsi la force normale négative développée par cet  arrière-corps.[…]. En fait, nous pourrions spéculer que le moment peut valoir seulement la moitié du moment théorique à D/L ~ 0."


� ..ou l’un de ses collaborateurs.


� …recalée en prenant un coefficient pondérateur intermédiaire de 0,65.


� “[…] agreement with equation 19 is obtained when using “B” between 0,30 and 0,35, instead of the geometrical block coefficient for such bodies (wich is in the order of 0,5). In other words, the moements are between 0,6 and 0,7 of the theoretical function.”


� Une fois de plus n’est pas coutume !


� De tels essais ont été effectués sur l’ellipsoïde, mais nous n’en connaissons pas le résultat.


� Ce qui constitue le moment d’une surface équivalente de Portance.


� L’application de cette règle 1,3 (1 – D/L ) B, avec D/L = 1/5,9 et B = 0,6 donne un moment de 0,65.


� “Lateral edges particularly in form of square cross section help to make streamline bodies lifting. Even the edges of polygonal airship hulls are sufficient possibly to double the lift slope.”


� “possibly”…


� b étant la largeur du corps mesurée perpendiculairement au plan où l’incidence se prend, c.-à-d. son envergure, en quelque sorte. Pour des corps de révolution, il s’agit du diamètre.


� Nous avons unifié le style des marques, mais ces essais proviennent d’une grande diversité de sources.


� Hoerner s’en explique page 19-2 de Lift.


� Cette opinion est la nôtre.


� Contrairement à ce que dit le texte, la partie sphérique est très probablement un peu plus longue qu’une demi-sphère, sinon le corps présenterait, en son maître couple, une crête circulaire de 170° d’angle. Dans notre exploitation des chiffres d’Eiffel, nous avons considéré que la sphère s’étendait sur 10° d’angle au centre en arrière du maître couple.


� Il est peut-être utile de rappeler que ce Cx adimensionnel est rapporté à la Pression dynamique s’appliquant au point d’arrêt et à la surface choisie comme surface de référence (frontale, ici).


� Il est dit dans la � HYPERLINK  \l "standardization_aerodynamics_naca_tn_134" ��Note Technique NACA N° 134� : « Dans l’hebdomadaire Aerial Age du 3octobre [1921], le Professeur Prandtl commentait les avantages de réduire la vitesse de l’air à l'expression ½ ρV² comme proposé en premier en 1914 par le Professeur [Richard] Knoller et adopté par tous les laboratoires allemands depuis 1917. Il a également préconisé l'introduction générale de coefficients absolus. » [On disait plus facilement, à l'époque, « coefficients absolus » que « coefficients adimensionnels ». NdBdGM]


� Le Reynolds diamétral des essais d’Eiffel doit être au maximum de 0,28 millions, assez proche du Reynolds de 0,18 millions de la � HYPERLINK  \l "graphe_guilie_cx_corps_eiffel_selon_el" ��courbe classique�.


� …ce qui est conforme aux constats effectués par Eiffel  sur les corps sphéro-coniques: « Quand la pointe est en arrière, la résistance est réduite de moitié »…


� “but flight-test data suggest the drag coefficient of the spheroid-cone airship is relatively high.”


� Le terme « conique » ne vaut bien-sûr que pour l’extrême arrière du corps.


� Par exemple 21,44° pour une corps d’élancement 3 dont l’épaisseur maximal est au tiers.


� Le coefficient de remplissage cylindrique d’un demi-ellipsoïde de révolution est 2/3. Celui d’une sinusoïde de révolution est 1/2.


� "latérale" signifiant ici : "sans les disques d’extrémités".


� Ce libellé n’est donc pas défini pour Qr = 1.


� Merci à gg0 du forum Futura-Sciences, qui a corrigé ma valeur de cette aire.


� "latérale" signifiant ici : "sans les disques d’extrémités".


� …qu’on doit pouvoir démontrer analytiquement.


� Ce résultat est à considérer avec prudence car nous l’avons dégagé très rapidement…


� Un corps biconique présenterait une SMP de 0,5 P*L.


� Ce coefficient multiplicateur ne sert qu’à amener l’épaisseur relative maximale à 1. Si on l’omet, le corps s’en trouve simplement un peu moins épais, même s’il demeure évidemment profilé…


� Nous posons cette question pour le corps de moindre traînée tel que dessiné par Hoerner, puisque les autres corps (celui de Duhamel et le nôtre) n’ont pas connu les honneurs de la soufflerie. Gageons pourtant qu’ils s’y comporteraient aussi bien que les autres (c’est ce que l’étude des dirigeables qui suit nous laisse penser).


� Les aérodynamiciens disent que leur science est une politesse qu’ils rendent à l’air.


� D’après Martin PETER, Conservateur du Laboratoire d’Aérodynamique Eiffel, l’affleurement de ces têtes de vis était également lissé à la cire…


� Eiffel rapportait toujours ses mesures à la Masse Volumique standard de l’air de 1,225 Kg/m3.


� Nous voulons dire, bien-sûr : par nos honorables confrères, les ingénieurs extra-terrestres…


� …c’est-à-dire qu’elles sont les différences entre la pression locale sur le corps et la Pression Atmosphérique de l’écoulement…


� Il suffit de placer le Cp +1 au maximum de la courbe.


� Les ailes (ndBdGM).


� Ce paraboloïde osculateur est mal définit ici par Pénaud, mais on ne peut douter que cette notion était claire dans son esprit.


� Nous avons déjà remarqué que cette opération est plus difficile qu’il n’y paraît et qu’elle produit souvent des erreurs.


� On comprend donc mieux comment, dans le paradoxe de D’Alembert, le Cx complet des corps pouvait être nul.


� L’augmentation, lorsque l’Élancement augmente, du CA (ou du Cx), en référence à la section frontale, n’est pas dû à une détérioration du profilage mais simplement à l’augmentation de la surface de Friction.


� Les grains de sable échappent à cette obligation du fait de leur inertie et du fait qu’ils ne sont pas reliés les uns aux autres comme les particules d’air…


� Nous disons « appliqué à l’aérodynamique » parce que nous pensons qu’appliqué à la surface libre des liquides, ce principe est assez intuitif, le liquide accélérant à mesure qu’il perd de la hauteur. Nous croyons d’ailleurs savoir que c’est à propos de cette surface libre des liquides que Bernoulli a, dans un premier temps, conçu son fameux principe.


� “The direct comparison of the measured and fictional drag […] is considered justified by the fact that the pressure drag on this model determined from pressure-distribution tests […] was negligible, within the accuracy of the tests.”





� En toute logique, le Cx de pression se réduisant à rien pour les forts élancements, la courbe du CXF doit servir d’asymptote au Cx total.


� Le Cf  moyen est bien calculable, ainsi que le dit Hoerner comme le quotient du Cxf par trois fois l’élancement et le Reynolds longitudinal est le produit du Reynolds diamétral par l’élancement.


� Ils sont en Kilogrammes-force par mètre carrés pour une vitesse d’écoulement ramenée à 1 m/s. En première intention, il faut donc les multiplier par 16,016 pour obtenir nos Cx adimensionnels modernes (étant entendu qu’Eiffel rapportait toujours ses mesures à la Masse Volumique standard de l’air de 1,225 Kg/m3).


� Eiffel indique dans � HYPERLINK  \l "eiffel_resume_trav_pendant_guerre" ��son texte� que cette idée de prendre comme surface de référence des dirigeables la puissance 2/3 de leur volume vient de Prandtl.


� …"allongement" que nous appelons élancement dans ce texte. Le terme d’allongement définit de nos jours le quotient de l’envergure d’une aile par sa corde moyenne.


� Les maquettes mesuraient ~ 20 cm de diamètre et la vitesse des mesures allaient de 30 à 40 m/s.


� soit le quotient du volume de cette forme par le volume du cylindre circonscrit. À propos de ces coefficient prismatiques (ou cylindriques) et parallélépipédiques (ou de bloc), voir les schémas � HYPERLINK  \l "definition_coef_prismatique_et_de_bloc" ��déjà montrés�.


� « M. Prandtl a proposé de rapporter la résistance des carènes à la puissances 2/3 du volume, parce que deux carènes sont équivalentes, non pas quand elles ont la même surface au maître couple et même résistance, mais quand elles ont même force ascensionnelle et même résistance. Pour un dirigeable la force ascensionnelle est proportionnelle au [ volume] du ballon et pour respecter la loi de proportionnalité des efforts de l’air aux surfaces, on rapporte les efforts de l’air à la puissance 2/3 du volume, puissance qui est homogène à une surface. ». In : �HYPERLINK  \l "eiffel_resume_trav_pendant_guerre"��RÉSUMÉ DES TRAVAUX EXÉCUTÉS PENDANT LA GUERRE etc.�.


� Attention au fait que, dans la traduction française du Drag d’Hoerner, l’exposant 1,2 de cette équation (36) s’est vu transformé en ½…


� Wang, Ma et Shan, dans : Modeling of Stratosphere Airship.


� Attention au fait que dans l’édition française, il est indiqué 0,44 au lieu de 0,044.


� Cette constante est calculable.


� Cet élancement optimal de 5,67 est donc le fruit d’un calcul qui nous est personnel.


� “The optimum fineness ratio of streamlined bodies (on the basis of enclosed volume) has been found experimentally to be between 5:1 and 6:1. Here the sum of skin friction and pressure drag is the lowest in relation to volume. These results have been determined in wind tunnels and water channels at Reynolds numbers in the vicinity of 107.”


� “This equation is plotted for a typical case as a function of fineness ratio in Figure 16.” Il doit s’agir d’un grand dirigeable à l’ancienne. Attention dans la mise en œuvre de cette équation au fait que le Reynolds longitudinal varie, à volume constant, comme la puissance 2/3 de l’élancement.


� “where […] Cf  is the flat-plate friction coefficient”


� Nous traduirions Gossamer Condor par Condor ultraléger, ou, mieux : Condor diaphane …


� On doit cependant noter que les deux Cx se rejoignent (et même se croisent) à l’élancement 4,7.


� Lorsque l’envergure b (ici, c’est la hauteur de la partie 2D du carénage) croît, l’accroissement de Cx dû aux extrémités paraît décroître, mais cette décroissance n’est que relative (relative à la surface de référence).


� Nous mesurons l’allongement H /c du carénage comme 0,586.


� Cela donne une diminution du Cx frontal du tandem de 0,011 (dont il serait de bon ingénierie de ne pas tenir compte)…


� À ceci près que les sous-mariniers tiennent sûrement à conserver une certaine partie plane sur ce saumon afin de pouvoir s’y déplacer…


� Les propositions de diminution de Cx relayées par Hoerner ne conviennent cependant pas pour des profils d’allongement très faible.


� Cette imprécision doit résider dans notre saisie de la � HYPERLINK  \l "graphe_guilie_cx_corps_eiffel_selon_el" ��courbe classique� du Cx du barreau aux alentours de son minimum, ainsi que dans notre linéarisation de cette courbe entre les valeurs saisies.


� toujours référencé à la surface frontale du premier cylindre.


� Largeur optimum du carénage 0,7 m*1,18 et V= 12,5 m/s ; à multiplier par 70 000 pour obtenir le Reynolds.


� En partant de la finesse de l’avion de base, on peut connaître la Traînée additionnelle de l’avion induite par le poids de ce carénage externe. On prouve ainsi que, pour une moindre Traînée, il vaut mieux charger l’avion d’un carénage un peu moins lourd (plus court, donc), même s’il est moins pénétrant…


� Cette observation ne prend pas en compte la masse du carénage qui augmente bien sûr avec sa longueur…


� Ce Cx est donné par ledit graphe pour un Reynolds (que nous croyons diamétral) de 180 000. Dans le cas d’un phare de 15 cm de diamètre, ce Reynolds est atteint à 17 m/s (soit 62 km/h). Nous utilisons toujours la simplification Re ≈ 70 000 V L (où V est la vitesse de l’écoulement en m/s et L est la dimension caractéristique en m).


� sauf que sa section est elliptique et qu'on ne sait pas s’il a été dimensionné à section donnée ou à volume donné… Son élancement est mesuré par nous à 5,9 dans un sens et 3,2 dans l’autre…


� Dans la même traduction états-unienne du texte de Lange, le Coefficient de Traîné apparaît parfois sous l’abréviation Cw. Ceci s’explique par le fait que la force de Traînée se nomme Widerstand (Résistance), en repère vent en allemand ; quant à la force de Portance dans le même repère, elle se nomme Auftrieb en allemand, ce qui donne l’abrègé trompeur CA. En vieux pascuan, l’initiale du mot Portance est également x, ce qui est très déroutant…


� Comparaison par Dress, en 1990, entre des mesures faites avec support matériel et des mesures effectuées en Lévitation Magnétique.


� Il en est ainsi pour la plupart des ailes, également en repère vent.


� La formule de conversion est CN = CX sin(α) + CZ cos(α)  et Cx et α sont faibles.


� Voir nos textes fuséistes à ce propos.


� 0,703 est donc le quotient de la surface projetée par D*L.


� � HYPERLINK  \l "piching_moment_hopkins" ��Hopkins� écrit “The factor η [is] assumed to be a function of the fineness ration of a full-length body”


� Ainsi que cela a déjà été précisé, le coefficient multiplicateur permettant de passer du Cx volumique au Cx frontal vaut  � EQ \r(3;4/π)�*Kp*Él    (Kp étant le coefficient prismatique de la forme et Él son élancement).





�  “A lattice ﬁtted directly downstream of the nozzle increases the turbulence level from Tu = 1% to Tu = 5%. This guarantees a fully turbulent ﬂow about the entire airship body.”


� "Résultats de l'Institut de Recherche en Aérodynamique de Göttingen"


� Par raison de symétrie, cependant, et à l’incidence 0°, les filets verticaux, horizontaux et diagonaux s’inscrivent dans des plans passant par l’axe du corps.


� Le diamètre du cercle circonscrit à un carré vaut 1,57 fois celle du carré alors que notre graphe ci-dessus n’accuse qu’une augmentation de Cx de 10 % pour la section carrée par rapport à la section circulaire…





� …forme optimale donnée pour apporter une diminution de Traînée au carénage 2D.


� On imagine sans les nageoires…


� ...avec la troncature que constitue le hayon arrière, les roues, etc…


� Ici la photo de la Bionic-car indique, comme souvent, l’absence de rétroviseurs extérieurs ce qui améliore l’écoulement mais diminue la surface frontale.


� Le Dryden Flight Research Center a été renommé Neil A. Armstrong Flight Research Center en 2014.


� Figure 36, p. 280 et figure 39, p. 281 de Drag, Version française.


� Le nombre adimensionnel de Froude est V²/(g Lc), V étant la vitesse du mobile, Lc sa longueur caractéristique et g l’accélération de la pesanteur. On peut penser que dans l’esprit d’Hoerner il donne un bonne représentation du rapport entre les forces aérodynamiques et les forces de pesanteur en jeu, bien que la pesanteur n’intervienne pas directement dans l’instabilité des corps profilés (même si elle intervient dans leur conception)…


� Dans le cas où l’empennage comporte une partie fixe suivie d’une partie mobile, il existe une règle simple permettant de quantifier la création de Portance naissant du braquage de la partie mobile…


� “As shown in 30,f one particular airship needs alternating rudder deflections of plus/minus 4° to keep it on course.”


� Notre fil présente des frottements plus faibles que le système de pointes d’Eiffel, mais il nous faut replacer le corps à l’horizontale, à l’aide d’un lest réglable, à chaque déplacement de ce fil.


� Il faut noter cependant que notre méthode ne donne pas la direction de la résultante, même si on pourrait l’adapter pour obtenir ce résultat.


� Les concepts de métacentre et de courbe métacentrique sont hérités de l’architecture navale.


� Par « symétrique », l’auteur veut signifier « dont l’arrière et l’avant sont symétrique l’un à l’autre », comme l’ellipsoïde de révolution. À cette aune, les corps d’Eiffel ne sont pas symétriques.


� Contribution de Rodolphe Soreau, in � HYPERLINK  \l "memoire_et_compte_rendu_1908" ��Mémoires et compte-rendu des travaux, 1908�, Société des Ingénieurs Civils de France.


� Cette loi est simplement tirée de la pente du cône de fuite…


� Le calcul de ce coefficient de Pression (quotient de la pression de culot par la Pression Dynamique) est ici basé sur l'idée que le culot est seul responsable du surcroît Cxq.


� Sur le graphe, le Cx de friction est 0,05 pour les corps d’élancement 4 à 5 au lieu de 0,11, le Cxq est donc pondéré par l’inverse de la racine de 0,05/0,11. 


� …c’est idée est la nôtre : on partira donc du Cxf de 0,05 que l’on divisera par le Cf turbulent à 106 (disons 0,0044) pour le remultiplier par le Cf  turbulent au Reynolds de croisière considéré.


� Il est ici plus aisé d’utiliser cette unité empirique.


� Cette longueur de troncature rentable du poids de vue de l’équilibre aérostatique est proportionnelle au grammage du tissu de l’enveloppe, ce qui explique qu’elle soit plus forte pour les grands dirigeables.


� Précisons que cette idée est de nous…


� Utiliser la surface mouillée projetée d’un corps plutôt que sa surface mouillée classique revient à ne sommer, dans l’établissement de sa Traînée de friction, que les composantes axiales de ses frictions élémentaires, les composantes normales de ces frictions s’annulant deux par deux.


� Il est venu à notre esprit après consultation d’un graphe de Hucho montrant la même évolution du Cx des ellipsoïdes (– 30 % lorsque le Re passe de 106 à 107)(alors que notre graphe indique �25 %).


� Régression de la formule de Schoenherr conseillée par Hoerner pour les ReL de 106 à 108. Attention au fait que dans l’édition française, il est indiqué 0,44 au lieu de 0,044.


� Cette déclinaison est effectuée en adoptant pour les corps une surface mouillée de 0,75 πD L.


� Nous trouvons un peu moins.


� …soit par un anneau turbulateur ou une grille, soit par la turbidité de la soufflerie.


� La longueur caractéristique du Reynolds volumique est la racine cubique du volume, celui-ci étant [(πD3)/4] Él K, Él étant l’élancement du corps et K son coefficient de remplissage cylindrique (estimé par nous à 0,566).


� Le mot Naïf vient de Natif. Mais il faut bien naître un jour…


� Rappelons qu’il suffit de multiplier le coefficient k d’Eiffel par 16,016 pour obtenir les Cx modernes.


� Ce Cx devant marquer, à plus grand Reynolds, une remontée consécutive à la progression de l’état turbulent de sa Couche Limite vers l’avant, avant de chuter légèrement de nouveau.


� Il suffit de multiplier ces produits en m²/s par 70 000…


� Cet différence de placement de la crise étant due à la légère turbulence existant dans la soufflerie d’Eiffel.


� Voir : � HYPERLINK  \l "eiffel_pionnier_aerodynamique" ��Gustave Eiffel, pionnier de l’aérodynamique�, par Marie-Claire Coët, Bruno Chanetz et Martin PETER. Il existait alors une compétition entre le laboratoire de Prandtl, à Göttingen, et celui d’Eiffel. Il faut cependant admettre que si Eiffel a bien mis en lumière la crise du Cx de la sphère, il a longtemps refusé (prudemment) de l’attribuer au produit VD ou au Nombre de Reynolds complet : Ce fut Rayleigh puis surtout Prandtl qui proposa cette lecture magistrale des crises du cylindre et de la sphère et, conséquemment, de beaucoup de corps (voir sur cette partie historique notre texte � HYPERLINK  \l "not_text_cx_sphere" ��LE CX DE LA SPHÈRE�).


� Note de Bernard de �HYPERLINK "http://perso.numericable.fr/fbouquetbe63/gomars/physique.htm"��Go Mars !�.


� C’est l’équation 2, p 99 de Drag, donnée comme valable en 1 et 5 104, nous en parlons plus bas.


� Haubans maintenant les ailes des avions à aile haute et mâts servant d’entretoises entre les plans des avions biplans.


� Ceci est sans doute dû au fait que les corps d’Eiffel ont été testés en pleinement turbulent du fait de la turbidité des souffleries utilisées.


� Attention : il faut compter la friction sur les deux faces du profil !


� …même si, nous l’avons dit, le Cx souscritique d’un corps 2D profilé d’élancement 3 est déjà plus de trois fois plus faible que celui d’un cylindre !


� Nous ne le reportons quand-même dans notre compilation � HYPERLINK  \l "errata_hoerner_drag_et_lift" ��Errata des Hoerner Drag et Lift�.


� Nous avons considéré que le Cx de pression sur ce carénage était constant et que le Cx de friction évoluait selon la loi de Cf : Cf  = 3,9132 / Ln(Rec)2,58, Rec étant le Reynolds basé sur la corde.


� …vers la gauche mais aussi un petit peu vers le haut car les dispositifs turbulateurs apportent un léger surcroît de Cx.


� Il va de soi que ces améliorations des capacités de vols par turbulateurs sont faciles à tester sur les modèles réduits. On peut donc être sûr qu’elles ne sont pas issues d’un effet de mode…


� Page 111 de la version française de Drag.


� “its nozzle cross section was about 1,225 cm2 ( 35 x 35  cm), and the air velocity could reach 5.15 m/sec.”


� “G. Pomortsev and other theoreticians considered the  air resistance of dirigibles to be extremely high. My experiments showed that it was not so high and that the coefficient of drag decreased with increasing velocity of the dirigible. I conducted my experiments sometimes in the room, sometimes on the roof when there was a strong wind. I remember how happy I was when I discovered that the coefficient of drag was low in high wind; I almost fell off the roof with excitement.” (in � HYPERLINK  \l "Tsiolkovski_A_Rynin_NASA_TT" ��N. A. Rynin�)


� Nous utilisons ici encore l’approximation : Re = 70 000 V L, V et L étant bien sûr en m/s et m.


� À titre de comparaison, le graphe d’Eiffel donnant le coefficient de � HYPERLINK  \l "k_d_eiffel_pour_le_corps_col_renard" ��Traînée du corps du Colonel Renard� indique que le Cx supercritique est atteint pour 0,63 million (la soufflerie d’Eiffel étant réputée assez turbulente).


� Le comportement de ces profils est donné dans le rapport � HYPERLINK  \l "summary_airfoil_data_naca_824" ��NACA N° 824�.


� Ces Cx sont établis en référence vent, mais on sait qu’ils sont assez peu différents des Cx établis en référence corps (ou CA), pour de tels corps profilés.


� Également établis en référence vent, ce qui donne des valeurs très proches des CN pour ces corps de faible Traînée.


�  “Such sudden shifts in transition give the typical drag curve for these airfoils with a "sag" or "bucket" in the low-drag range.” (NACA report N° 824)


� "bucket" signifie "baquet".


� "La distribution des pressions sur les profils NACA série 6 est telle qu’elle cause une brusque avancée du point de transition [de la Couche Limite de laminaire à turbulent] à la fin de la plage de basse Traînée. Il en résulte une nette augmentation du coefficient de traînée jusqu’à la valeur correspondant à une position avant du point de transition sur l’extrados." (NACA report N° 824)


� Si l’extrados passait brusquement en régime totalement turbulent (comme il l’est avec la bande turbulatrice), l’intrados gardant son écoulement laminaire inchangé, le saut de Cx serait de la moitié de l’écart entre les deux courbe du 65-009, ce qui n’est pas tout à fait le cas.


� Il faut de toute façon penser que lorsqu’un profil symétrique est à 0° d’incidence, l’avion est en chute libre (plus de portance).


� « L'état de surface correspond au " poli aérodynamique", et le nombre de Re calculé sur la longueur de fuselage total est de 13,4 106. »


� Cette forte différence dans le Reynolds (d’un facteur 22) suffit à expliquer l’écart entre ces deux Cx (celui calculé par Alain Bugeau et celui donné par la �HYPERLINK  \l "graphe_guilie_cx_corps_eiffel_selon_el"��courbe classique� du Cx des corps d’Eiffel).


� Sur ces questions des différents paramètres de la Couche Limite, voir notre court texte �HYPERLINK  \l "not_texte_equat_int_karman"��La Couche Limite et son équation Intégrale de Karman�.


� Nous calculons, quant à nous, une section de 0,1257 m².


� 0,9852 m2 est l’aire de la maîtresse section.


� Voir à ce sujet notre texte sur la fameuse � HYPERLINK  \l "not_texte_equat_int_karman" ��Équation Intégrale de Karman�.


� Il ne cite, par contre, pas d’autres études sur ce sujet…


� Cx du profil isolé qui vaut ~ 0,066 d’après Hoerner,


� Il a d’ailleurs pu interroger directement Biermann et Herrnstein par acquit de conscience.


� Biermann et Herrnstein écrivaient : “Streamline struts spaced relatively close together form an effective venturi having a high degree of  divergence. Upon passing the throat of the venturi the air flow does not expand sufficiently to fill the diverging passage.”


� Il convient plus exactement qu’il n’y ait pas d’interaction des sillages des deux corps car la mise en place du plan horizontal mettra fin à cette interaction des sillages et donc modifiera l’écoulement…


� SAE paper cité par Joseph Katz dans “Race Car Aerodynamics”.


� Le maître-couple de ce corps est donné pour être au tiers de sa longueur.


� « illusion » parce qu’elle fait fi de l’existence de la forte dépression se formant au culot des corps.


� Cela fait bien longtemps que les poules ne volent plus.


� Cx référencé à la section frontale de la voiture.


� « Pour une paire d’ouvertures de roues (arrières ou avant approximativement pareilles). »


� La forme la plus longue est cependant du type pyramidale, c.-à-d. qu’elle dessine une pointe, vue de dessus.


� Nous corrigeons ici une erreur de la traduction française où l’anglais « rear » a été traduit par « avant ».


� Hoerner évoque l’arrondi arrière du corps le plus court de Lay…


� Il peut (doit ?) être également aplati, c.-à-d. perdre sa qualité de corps « de révolution ».


� …puisque l’écoulement doit contourner, en plus du corps matériel, la zone de recirculation.


� La zone de recirculation, quant à elle, n’a aucun moyen de susciter une force de Traînée de pression sur le corps puisque sa dépression n’agit que sur le fond de caisse, plan dont les normales sont dépourvues de composante axiale…


� Cx frontal basé sur la surface frontale du véhicule que nous comprenons « sans roues ».


� Cette différence peut être expliquée en partie par le fait que Klemperer base le Cx de 0,15 sur la surface frontale totale (intégrant les roues). Les Cx de Klemperer, qui sont souvent cités comme référence, ont été dégagés sur des maquettes au dixième sans doute simplifiées pour ce qui est des logements de roues.


� Il semble qu’on puisse attendre, un Cx de culot de l’ordre de 0,12 pour un Cx total du véhicule proche de 0,3 et pour une section de culot représentant 50  % du maître couple…


� Sur le plat, le mouvement d’un corps soumis à une Traînée quadratique (en plus de la Traînée de roulement des pneus, qu’il faut décompter) est en effet intégrable analytiquement. Une loi de calcul simple du Cx selon les relevés de vitesse peut être tirée de notre texte « � HYPERLINK  \l "la_fusee_en_vol_bal" ��La fusée en vol balistique� ». Sans parler d’intégration mathématique, cependant, une simulation dans un tableur, par éléments de temps suffisamment petits, peut conduire au même résultat…


� Il est curieux qu’une personne de la qualité de Philippe Boursin apporte sa caution à l'introduction, dans le langage courant, de ce terme (« Aérodynamisme ») qui est né chez les gens sans culture technique : Les mots en isme dépeignent des doctrines, des états ou des comportements. Le mot  Aérodynamisme est totalement inutile puisqu’il vient faire concurrence à Aérodynamique sans apporter d’autres nuances qu’une vague moralisation du désir de construire des corps bien aérodynamiques. À titre de mauvais exemple, on pourrait sur le modèle d’aérodynamisme créer le mot acoustisme : on ne dirait plus alors : « L’acoustique de cette pièce est très bonne », mais « L’acoustisme de cette pièce est très bon » (nous prenons acoustisme comme masculin car si Aérodynamique est féminin, aérodynamisme est masculin).


� Pour le véhicule Peugeot 407, PSA donne la participation du dessous de plancher (sans les roues) comme 30 % du Cx total (donné pour 0,29) (Source : Action Auto Moto Magazine, N° 144, pp. 104-107, 2007)


� On aura peut-être progressé légèrement depuis l’époque d’Hoerner ; notons cependant que celui-ci accorde à la surface de friction des voitures une valeur 9 fois supérieure à leur surface frontale et qu’il juge que cette friction peut se calculer sur la base d’un coefficient Cf  de 0,003 celui-ci devant être pondéré par 1,5 du fait de l’accroissement de la Pression Dynamique autour du corps. Il en déduit un Cx de friction = 1,5*9*0,003 = 0,04 (Cx de friction basé sur la surface frontale du véhicule).


� La technologie actuelle ne permet que de galber très légèrement les pare-brises qui pour l’essentiel restent des surfaces quasi-développables…


� Cette réduction de Cx de 8 % s’entend sur un Cx total du véhicule qui doit tourner autour de 0,37…


� Ce qui signifie que l’accroissement de la Traînée consécutif au raccourcissement du corps serait encore plus fort à volume égal, puisque le volume du corps raccourci est plus faible. L’effet de cette troncature apparaît donc comme assez néfaste.


� La soufflerie à Densité Variable du NACA ne pouvait d’ailleurs pas produire un flux moins turbulent que les autres souffleries, vu son exiguïté ; mais elle a eu le mérite de montrer que le Reynolds intervenait beaucoup dans l’évaluation des propriétés des corps…


� Dans l’expression « épaisseur basique » nous comprenons l’épaisseur qu’aurait la Couche Limite au culot sans cette concentration géométrique.


� Dans la formule δ = x*0,154 / Rx1/7, le Reynolds varie évidemment comme l’abscisse x.


� Nous plaçons le diamètre maximal au tiers du corps.


� C’est nous qui osons le terme…


� Nous avons pris pour réaliser ces calculs une longueur et un diamètre de cocon de 2 et 0,6 m et une vitesse de 12,5 m/s. Le produit 70 000*2 m*12,5 m/s donne le Reynolds…


� Nous avons fait figurer ici ces deux courbes bleues donnant le Cf  turbulent pour rappeler que l’équation de ce Cf  varie quelque peu selon les sources. Les équations de ces courbes seront données plus bas.


� Nous avons pour ce calcul assimilé l’Akron à un ellipsoïde.


� …ce qui laisse entendre que pour des corps de même forme générale une correction par coefficient multiplicateur pourrait être envisageable.


� Les Cf  dessinés dans ces courbes représente la friction sur une seule face de la plaque plane.


� On pourrait dire que c’est la pente de ces courbes si cette notion de pente ne prêtait à confusion sur un graphe dont les abscisses sont logarithmiques.


� C’est un hasard mathématique qui ne se reproduira pas pour les courbes donnant le Cf  turbulent.


� De nombreux libellés équivalents existent. Sur ce sujet, voir � HYPERLINK  \l "differentes_formulations_cf_turbulent" ��ce lien�.


� Page 111 de la version française de Drag.


�  Cette surface équivalente de Traînée de friction devant à son tour être multipliée par la pression dynamique q pour produire la force de Traînée.


� “An  exemple of the type of skin friction distribution obtained is given in Fig. 7 which shows the quantity Cf 2 π r/l  plotted against distance along the axis from the nose for the body of fineness ratio 5.9 : 1 at R = 108 and for three transition point positions.”


� Par exemple, le Cf  total sur la plaque plane au Reynolds correspondant à la moitié de la longueur  de l’Akron (0,5 108) est donné par la courbe bleu dense de � HYPERLINK  \l "not_graphe_generaliste_des_cf" ��notre graphe� comme valant 0,00227…


� Par adimensionnelle, nous voulons dire que nous n’avons pas multiplié ces trois aires par l 2, comme il convient pour obtenir la surface équivalente de friction…


� L’intégration des courbes pour chacun des trois point de transition n’est pas difficile. La dernière intégration est d’ailleurs presque réalisable à vue.


� Le texte de Young comporte un certain nombre d’erreur de rédaction, y compris dans le cartouche donnant la valeur des symboles utilisés. Espérons que notre exploitation de son texte en comporte moins.


� …On ne peut évidemment pas pratiquer cette remontée pour les rayons nuls où les Cf  calculés initialement par Young sont perdus.


� Hoerner écrit à ce propos p. 23 de "Drag" : "Le long de l’avant-corps où le diamètre […] augmente[…] dans la direction de l’écoulement, le volume de la couche limite est de toute évidence étalé autour de la circonférence en accroissement. Le frottement local augmente en conséquence."


� “these ratios were found to be independent of the Reynolds number to the order of accuracy of the calculations.”


�  “If other values of [Reynolds number] and other transition positions are assumed, the same result is found, namely, that the optimum fineness ratio is about 5 : 1.  It must be noted, however, that the drag is fairly insensitive to quite appreciable variations of the fineness ratio from that value.”


� “The same result is found if other values of [Reynolds number] and other transition positions are assumed.”


� Hess et James nous rejoignent donc dans notre estimation.


� “ […] the following conclusions can be drawn for axisymmetric bodies with fully turbulent boundary layers in incompressible flow:


a.         A shape having the lowest drag at one Reynolds number has the lowest drag at all Reynolds numbers.


b.          Shapes with fineness ratios in the range three to four have the lowest drag coefficients based on the two-thirds power of volume.


c.         Drag coefficient is insensitive  to shape and no shape has been found with significantly lower drag than a boattailed prolate spheroid.”


� “The curve of drag coefficient versus fineness ratio for prolate spheroids has proven a very useful device for correlating drags for all bodies, because all "good" shapes have drags that plot near this curve.”


� Ces marques en croix sont tirées du texte de Judd, Vlajinac et Covert : “Sting-free drag measurements on ellipsoidal cylinders at transition Reynolds numbers”. Il y est dit :“The drag coefficient for a family of axially symmetric ellipses of fineness ratio 4, 5 and 8 was measured using magnetically suspended models. The Reynolds number ranged up to 106.[…] It is expected that the drag values presented here are accurate to 1%.”


� Ce n’est pas précisé dans le texte…


� Notre intuition conduit à penser que si, pour un même corps, la vitesse de l’écoulement double, l’abscisse de transition doit être divisée par deux (de telle sorte que le Reynolds local, en ce point de transition, soit constant). On est alors conduit à X/L = k/ReL (ReL étant le Reynolds général, c.-à-d. basé sur la longueur du corps…


� Cette simplification ne peux pas fonctionner pour les corps de faibles élancements, ainsi que dans les zones où les sections évoluent beaucoup (l’avant et l’arrière de l’ellipsoïde, par exemple)…


� Pour transformer les Cx volumiques en Cx frontaux, nous n’avons besoins que des coefficients prismatiques des deux corps (0,54 et 2/3).


� Leur traînée étant essentiellement une traînée de culot, les organes de contentions, en modifiant le comportement de la Couche Limite ou en favorisant son décollement, quand ils ne prennent pas tout simplement la place de la zone décollée, rendent fort imprécises les mesures…


� Figure 19, p. 48 de la version française.


� …puisqu’elle ne se produit qu’en laminaire (ou subcritique).


� Ceci pourrait expliquer l’attirance de l’ellipsoïde pour certains concepteurs de dirigeables, d’autant plus que le fait de donner des formes plus pleines à l’arrière crée du volume et diminue donc d’autant le Cx volumique.


� “The drag coefﬁcient at these high Reynolds numbers can only be signiﬁcantly reduced if the nose region is shaped such that a certain level of laminar ﬂow is achieved. This is the reason why the transition criterion used has a great inﬂuence on the shape of the forebody region.”


� Carmichael, B. H., "Underwater Vehicle Drag Reduction through Choice of Shape," AIAA Paper #66-657 (June 1966)


� “The question concerning drag reduction by extended laminar ﬂow at medium Reynolds numbers was investigated by Bruce H. Carmichael by means of drop-tests carried out in the Paciﬁc Ocean. He was able to prove that for ReL =10 to 40 106 extensive laminar ﬂow is possible. For the body examined (ﬁneness ratio L/D = 3.33), a reduction of the volumetric drag coefﬁcient of up to 60 % could be achieved compared to conventional turbulent body shapes.”


� “a sketch of the North American Aviation shaped vehicle called the DOLPHIN I, which was obtained by rotating a NACA 66 series air-foil, to construct the body of revolution.” (� HYPERLINK  \l "marine_propulsors_stephen_carr" ��DONALD STEPHEN CARR�)


� “Shaping of Axisymmetric Bodies for Minimum Drag in Incompressible Flow”, Parsons, Goodson and Goldschmied.


� De tels bulbes équipent en 2012 des bateaux comme Generali ou Hugo Boss.


� Lutz et Wagner écrivent 5 106, mais nous pensons qu’ils voulaient signifier 5 105.


� Le coefficient prismatique de ce corps étant mesuré par nous à 0,502 ainsi que son Élancement à 3,16. Le Cx volumique de 0,013 doit être multiplié par 1,474 pour obtenir un Cf  frontal.


� “For these […] small-scale experiments, the turbulence factor of wind-tunnel freestream was increased to Tu ≈ 5% by inserting a turbulence mesh upstream of the airship  model. This  ensures a fully-turbulent ﬂow about the wind-tunnel model like it is true for the real Lotte airship. This is believed to give more realistic lift and moment curves which are less Reynolds-number sensitive and which could be extrapolated to full-scale Reynolds numbers.”


� “Without turbulence mesh a transitional boundary-layer results causing a qualitative diﬀerent separation topology from the hull and, ﬁnally, unrealistic lift and moment curves.”


� Dans l’opinion des auteurs allemands, les moments et portances mesurés en soufflerie sur des corps non précédés de grilles ou de dispositifs turbulateurs sont donc entachés d’erreurs.


� “If the pressure drag could be controlled or eliminated by boundary-layer control, the optimum fineness ratio will decrease toward unity, for minimum surface-area/body-volume ratio and consequent minimum skin friction and hull weight.” (tiré de � HYPERLINK  \l "goldschmied_integrated_hull_design" ��ce texte�)


� …puisqu’une panne du contrôle actif de la Couche Limite ne résulterait qu’en un accroissement de la Traînée sans conséquence sur la sécurité des aéronefs.
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