JUSTIFICATION  DE  NOTRE  COURBE

DES  COEFFICIENTS  DE  PRESSION

SUR  LE  FLANC  D’UN  FUSELAGE

D’AVION  DE  TRANSPORT
Ce texte comporte des facilités de navigation interne.

Pour cette raison, et si vous ne lisez pas en pdf, il gagnera à être ouvert dans Word.

Pour naviguer agréablement dans ce fichier Word, vérifier que les deux flèches orientées vers la gauche et la droite ("Précédent" et "Suivant")) figurent bien dans votre barre d’outil. Si ce n’est le cas, installez ces flèches par : Affichage, Barres d’outils, Personnaliser, Catégorie : Web.
Sinon, les raccourcis clavier Alt+flèche gauche ou Alt+flèche droite produisent les mêmes résultats (retour à l’emplacement précédent ou suivant), ceci dans Word, et, nous semble-t-il, dans beaucoup de visionneuses de pdf.

Version du 12/11/2018

L’adresse où ce texte est téléchargeable dans sa dernière version Word est :

http://perso.numericable.fr/gomars2/aero/cp_flanc_avion_transport.doc
Nous avons publié dans les Wikipédia Commons le graphe suivant :
   [image: image1.png]Coefficient de Pression sur le flanc (ligne bleue) d'un fuselage a Mach 0,19
d'aprés le NACA Wartime Report de Janvier 1942 de Delano et Wright
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Comme on le devine, il s’agit de l’évolution du Coefficient de Pression de l’écoulement sur le flanc du fuselage d’un avion de transport, évolution captée par Delano et Wright sur un modèle d’avion de 2,1 m de longueur à Mach 0,19.
Ce modèle était tenu par ses moignons d’ailes aux parois gauche et droite de la soufflerie :

[image: image2.png]FIGURE 1.—Windshield combination 3-1-3 re for testing in the tunnel.




Sur l’image ci-dessus, on note la présence d’une verrière de cockpit (le but principal de ce texte étant d’étudier précisément la traînée d’un grand nombre de verrières de formes très différentes).

Deux textes explicitent les essais en soufflerie sur ce modèle de fuselage (initialement un modèle de fuselage de DC3) : un premier, de Delano et Wright et une deuxième de Robinson et Delano.

Ce dernier texte présente un plan en trois vues du fuselage utilisé :

[image: image3.png]FiGuRE 2.—Typical closed-cockpit windshicld installation. Combination 1-1-3,




À la lecture de ce plan, et spécialement de sa vue de profil, nous nous sommes dit que sans verrière de cockpit, ce fuselage ressemblait beaucoup à un de nos modernes avions de transport :
[image: image4.png]



L’évolution de la largeur du fuselage (visible sur la vue de dessus) n’est pas tout à fait celle d’un avion de transport moderne dans la mesure où, sur ces derniers, une partie strictement cylindrique suit immédiatement la partie carénée où agissent les pilotes (en arrière de la verticale bleue ci-dessus).
Nous pensons cependant que ce fait ne nuira pas à notre exploitation de ce rapport NACA, la largeur du fuselage ayant atteint une valeur très proche de sa largeur maximale à l’abscisse représentée ci-dessus en bleu.

Robinson et Delano eux-mêmes envisagent l’exploitation de leurs mesures en soufflerie pour ce qu’ils appellent eux-mêmes (en 1942) un avion de transport :

[image: image5.png]Plon view





(ils dessinent d’ailleurs à l’avant de ce fuselage le type de pare-brise qui se faisaient alors)
Par chance, les mesures de la distribution des pressions sur le méridien de côté du fuselage ont été effectuées sans la verrière de cockpit (verrière typique d’un petit avion). Ces pressions ont été mesurées par Delano et Wright au long de la ligne bleu clair sur la vue de profil du fuselage à droite ci-dessous :
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Ce sont ces mesures de pression (la courbe également bleu clair) que nous avons utilisés pour dessiner notre courbe rouge sur l’image de tête du présent texte.

Cependant, le fuselage dessiné ci-dessus, malgré l’impression que donne ses Karman, possède des ailes placées trop en avant (par rapport aux avions modernes). Nous avons donc allongé quelque peu la partie de section constante (ou considérée comme telle) située immédiatement en avant du Bord d’Attaque de l’aile. Cette modification crée le dessin suivant (ici présenté pour servir de fond aux graphes de notre tableur) :
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Ainsi qu’on le voit, nous avons simplement déplacé la partie gauche du graphe (silhouette de l’avion et courbes de ses Coefficients de Pression) de façon à ajouter un tronçon de fuselage de section constante (ou assimilée), en porte-à-faux devant le Bord d’Attaque de l’aile.
En rouge, nous avons relié les deux parties de la courbe bleu clair ainsi séparées. Il faut d’ailleurs noter, à ce sujet, qu’en écartant ainsi le poste de pilotage du reste du fuselage, nous avons considéré que l’évolution des Cp sur le flanc de ce poste de pilotage n’en était pas notablement modifié : cela revient à considérer qu’à une distance de plus d’une corde de l’aile en avant de celle-ci, son influence ne se fait plus sentir sur la répartition des pression bleu clair, hormis la correction qu’effectue notre tracé rouge pour relier les deux parties de cette courbe bleu clair (de fait, on doit penser qu’en écartant le poste de pilotage du Bord d’Attaque de l’aile, la courbe bleu clair de droite doit continuer à descendre vers la gauche, sur sa lancée 
).

Distribution des pressions sur l’ogive du fuselage :

La distribution des pressions sur la partie avant du fuselage (que nous nommons ici ogive), c‑à‑d  la partie entre le nez de l’avion et le Bord d’Attaque, reprend assez bien la forme de la distribution des pressions sur l’antenne de Pitot (courbes bleu clair ci-dessous, par exemple sur le schéma de droite) :

[image: image8.png]Trois fagons de représenter la distribution des pressions (Cp) sur la sphéere et sur un corps hémisphéro-cylindrique (tube de Pitot)
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Source Wikipédia Commons (contribution personnelle)

Pour cette antenne de Pitot (nommée ci-dessous corps hémisphéro-cylindrique) l’équation de la courbe de Cp (déterminée par le calcul non visqueux) est :

Cp = 1 –sin2(θ/2) [1+3cos2(θ/2)]

Nous avons reproduit ce calcul de s Cp en non visqueux, ainsi que le dessin de la silhouette hémisphérique de cette ogive en vert sur le graphe suivant :
    [image: image9.png]Coefficient de Pression Cp.
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En marron sont représentés également la silhouette et la distribution des pressions relatée par Young dans son texte sur un corps proche d’une torpille (donc un corps ogivo-cylindrique pour ce qui est de sa partie avant et médiane) :
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Ainsi que chacun pourra en juger, les formes de ces trois distributions  des pressions (dans leur partie avant) sont comparables, les objets les plus obtus créant une dépression maximale plus forte (à ceci près que si les silhouettes verte et marron son de révolution, ce n’est pas le cas de la silhouette rouge de notre fuselage d’avion de transport).
Nous manquerions peut-être à notre devoir en ne signalant pas que la valeur minimale des Cp autour d’un corps fuselé 3D est liée à l’élancement de ce corps. En témoigne assez ces trois distribution de vitesse :
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(on peut noter sur l’image ci-dessus que la valeur minimale du Cp (nommé ici p /q) n’est pas loin d’être proportionnelle à l’épaisseur relative du corps)
On peut noter cependant que, s’agissant de notre courbe rouge, l’influence de l’aile se fait sentir même à plus d’une corde d’aile en avant du Bord d’Attaque en tordant la courbe des Cp vers les valeurs négatives (le méridien de côté, toujours représenté par la ligne bleue, étant au-dessus de l’aile, il est surtout sensible à la dépression d’extrados).
Delano et Wright ont essayé, dans leur texte, de justifier cette influence de l’aile sur la courbe des Cp (qui, sans aile, devrait ressembler beaucoup plus à la courbe marron, à savoir une courbe tendant vers des Cp nuls à une abscisse de 3 diamètres de fuselage). Ils conviennent eux-mêmes que cette tentative donnent des résultat imprécis…
Nous aurions pu aussi comparer l’avant de notre courbe rouge des Cp avec l’avant de celle-ci :
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On notera simplement que, pour cette ogive bien profilée, la valeur minimale des Cp tourne encore autour de  ‑0,2.
De même, s’agissant du retour au zéro du Cp sur la partie cylindrique, les Australiens Smits, Law et Joubert ont publié un tableau fort explicite de l’influence sur la distribution des vitesses de parties médianes cylindriques plus ou moins importantes ajoutées à un corps 3D d’élancement 5 : 
[image: image13.png]Modéle de corps 3D Lyon B (d’élancement 5) plus ou moins allongé par des parties cylindriques
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BODIES OF REVOLUTION by A.J. SMITS, S. P. LAW, and P. N. JOUBERT. Journal of Ship Research, Vol. 24, No. 1,




On y constate l’indépendance de la partie avant de la courbe des Cp de l’existence ou non de partie cylindrique plus ou moins longue (graphe de gauche) ainsi que (graphe de droite) l’indépendance de la partie arrière de la courbe des Cp de la même existence ou non de partie cylindrique plus ou moins longue).
Cependant, il faut noter que dans notre image de tête, ce n’est pas à l’influence du rétreint de culot (la partie arrière du fuselage) qu’est confronté la partie avant de la courbe rouge mais plutôt à l’influence du champ de pression due à l’aile et sa portance. Et ce champ de pression pourrait être plus fort.
Ceci étant, il est important d’expliciter au passage que ce dernier graphe démontre implicitement : puisque les distributions des pressions sur l’avant corps (depuis le nez jusqu’au maître couple) et sur l’arrière corps (depuis le maître couple jusqu’à la pointe de culot) restent quasiment inchangées lors de l’introduction de parties centrales cylindriques, l’intégration des Cp au long du corps donnera un Cx de pression quasiment identique (qu’il y ait ou non une partie cylindrique plus ou moins longue) : en effet, la qualité de toutes les surfaces élémentaires constituant les parties cylindriques est qu’elles sont parallèles à l’axe du corps, donc elles ne peuvent aucunement transformer les pressions qui les affectent en traînée (nous ne parlons ici que de la traînée de pression, la traînée de friction étant d’un ordre de grandeur inférieur).

Quoiqu’il en soit de l’importance de cette traînée de friction, la forme actuelle de nos avions de transport montre qu’on gagne plus (en exploitation commerciale) à allonger la partie cylindrique au maître couple pour y placer des passagers ou des conteneurs qu’à caréner l’ensemble du fuselage pour améliorer (très faiblement) son Cx.
Au demeurant, la notion de Cx d’un fuselage, par exemple le Cx frontal, n’a pas de signification commerciale : ce que l’on demande à un avion n’est pas d’être un corps de moindre traînée à surface frontale donnée, mais d’être un corps de moindre traînée à nombre de passagers (ou de conteneurs) donné.

La contre intuitivité de ce phénomène provient sans doute du fait que l’on ressent que la queue du corps profilé, en se baissant lorsque ce corps se cabre, se place en travers du vent (comme un empennage, au fond) et donc devrait ressentir une surpression sur sa face du dessous tendant à la remettre dans l’axe (à diminuer le cabrage) : c’est vrai, mais l’observation de notre graphe montre que les pressions sur la face supérieure de la queue sont encore plus fortes (au moins jusqu’à l’approche du culot où les incertitudes expérimentales empêchent la réflexion 
)
Distribution des pressions dans la zone d’influence de l’aile :

Nous n’avons que peu travaillé la courbe rouge de notre image d’entrée dans cette zone d’influence de l’aile. Tout au plus avons-nous réalisé le raccordement  entre les deux parties de la courbe bleu clair séparées par notre ajout d’une virole de fuselage (raccordement rouge entre les deux parties de courbes bleu clair sur cette image).

Il est possible que, ce faisant, nous ayons commis une petite erreur. En effet, le champ de vitesse de l’aile, donné par Delano et Wright, attribue des Coefficients de Vitesse Cv inférieurs à l’unité à la zone précédant le Bord d’Attaque de l’aile (à la hauteur de la ligne bleue de notre image de tête, ligne surlignée ci-dessous en jaune :
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Attention à la double ligne jaune dans Word !!
Comme on le voit, sur cette ligne surlignée en jaune, c’est en avant de l’abscisse –10 % que l’écoulement montre un Coefficient de Vitesse inférieur à l’unité, ce qui signifie, en application de la variante adimensionnelle de Bernoulli, un Coefficient de Pression supérieur à 1. Cela peut d’ailleurs être l’occasion de réviser ces notions de base :
Introduction de la variante adimensionnelle de l’équation de Bernoulli :

Lorsqu’on s’intéresse aux écoulements incompressibles dans l’air, la composante ρgh de l’équation de Bernoulli : P + ρgh + ½ ρV2 = Cste  peut être négligée comme ne variant que très peu. L’équation de Bernoulli en devient :
P + ½ ρV2 = Cste’

Près du corps, en un point n d’une ligne de courant l’équation de Bernoulli donne :
Pn + ½ ρVn2 = Cste’ 

Loin du corps (à l’infini), sur la même ligne de courant, l’équation de Bernoulli est toujours applicable ; on peut donc écrire :
P∞ + ½ ρV∞2 = Cste’

On a donc :

P∞ + ½ ρV∞2 = Pn + ½ ρVn2 

…ou encore :

½ ρV∞2 – ½ ρVn2 = Pn –P∞ 

Divisons à présent les deux membres de cette égalité par ½ ρV∞2 (qui est la Pression Dynamique Pdyn , on obtient :
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Si l’on appelle Coefficient de Vitesse Cv le quotient
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, quotient de la vitesse locale par la vitesse de l’écoulement (ou vitesse à l’infini), et si l’on appelle Coefficient de Pression CP le deuxième membre de l’égalité ci-dessus, alors on a :
1 – Cv2 = Cp 

…qu’on peut nommer "variante adimensionnelle de l’équation de Bernoulli".

Note sur la simplification du rapport existant entre Cp et Cv autour des corps profilés :

Autour de tels corps profilés, les Coefficients de Vitesses gardent des valeurs proche de l’unité (on le voit sur le schéma ci-dessus où ces Cv n’atteignent que 1,315 et sont, en dehors de cette zone de Cv maximal, guère plus forts que 1,10). En conséquence, on peut songer à présenter ces Coefficients de Vitesse sous la forme Cv = 1+ε, ε étant petit.
Le carré de ce Cv sera alors Cv2 = 1+2ε +ε2, soit très proche de 1+2ε.
La variante adimensionnelle de l’équation de Bernoulli donne alors :

Cp = –2ε 
Par exemple pour un Cv de 1,12 (soit 1+ 0,12), le Cp est très proche de -0,24 (alors que l’utilisation de la variante adimensionnelle de l’équation de Bernoulli donnerait exactement 0,254).
Pour un Cv de 1,1, le Cp prévu par notre simplification est de –0,2 alors que sa valeur exacte est –0,21.

Ce qui fait, qu’autour d’un corps profilé (particulièrement à l’écart de son bord d’attaque et d’autres points chauds), le doublement des chiffres après la virgule du Cv donne à très peu près le négatif du Cp.
Mais revenons au champ de vitesses donné par le schéma précédent : 
Les deux petits cercles rouges sur la ligne surlignée en jaune (qui est la ligne bleue de notre image de tête) représentent les points où le Cv est unitaire (où, donc, le Cp est nul.

En ces deux abscisses (à -10 et +118% de la corde de l’aile) l’influence de l’aile devrait donc être nulle, c‑à‑d  qu’à ces abscisses notre courbe rouge devrait être celle d’un corps dénué d’aile ! Or c’est loin d’être le cas…

De même, sur la distribution des vitesses autour de l’aile, toujours à la hauteur de la ligne surlignée en jaune, le petit cercle vert repère la survitesse maximale au-dessus de l’aile (1,12) : Cela promet un Coefficient de Pression de ~ –0,24. Retirer ce nombre à l’ordonnée minimale de notre courbe rouge (ordonnée minimale qui se trouve à peu près au tiers de la corde de l’aile) ne rapproche pas suffisamment cette courbe de l’axe des Cp nul.
Delano et Wright se sont essayés à ce calcul et admettent que leur résultats sont imprécis…
Cela n’empêche pas que nous utiliserons cette méthode du champ de vitesse pour déterminer l’influence du stabilisateur de notre avion sur le Cp sur ses flancs (parce que c’est la seule à notre disposition, parce que ce stabilisateur est de surface plus faible et aussi parce qu’il se trouve plus loin, en % de sa corde, de la fameuse ligne bleue).
Passons justement à notre estimation de l’influence du stabilisateur horizontal sur la distribution des pressions au flanc de notre fuselage d’avion de transport.

Distribution des pressions dans la zone d’influence du stabilisateur :

Comme l’on sait, le stabilisateur d’un avion de géométrie classique travaille en créant une déportance. Son extrados se trouve donc en bas et son extrados en haut.
Dessiné sur le même graphe de distribution des vitesses que précédemment (donc au même coefficient de portance et la même incidence), ce stabilisateur apparaît comme suit :
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Notre ligne bleu le long du fuselage (ligne où nous relevons les Coefficients de Pressions) n’est plus en bleu, ici, mais en rouge.

Remettons d’ailleurs ce champ de vitesse dans le bon sens afin de faciliter sa lecture (c’est alors le schéma de la dérive et du stabilisateur qui est inversé) :
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Le relevé de ces Cv (à des abscisses exprimées en % de la corde) est celui-ci :
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Ce relevé dessine la courbe bleue suivante :
[image: image20.emf]Cv observé dans le champ de vitesse du profil NACA 2215
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On y note que, même à distance (le méridien de côté du fuselage, notre ligne bleue, est éloigné de plus d’une corde de stabilisateur dudit stabilisateur) il existe une action accélératrice de l’écoulement du stabilisateur sur le fuselage (à la hauteur de la ligne bleue).
Cependant, cette action semble être uniquement accélératrice (Cv supérieurs à l’unité) : il faut se souvenir que notre ligne bleue est située du côté des dépressions du stabilisateur puisque celui-ci produit de la déportance.

Du moins avons-nous jugé bon de prolonger la courbe bleue : sous la forme de la courbe fuchsia. Cette prolongation fuchsia (dont les ordonnées restent supérieures à l’unité) laisse entendre que, à cette distance, le stabilisateur n’a pas d’action ralentisseuse de l’écoulement (comme ce serait le cas plus près où se ferait sentir la surpression existant autour du point d’arrêt du stabilisateur)…
Ces Cv, transformés en Cp (qui seront donc tous négatifs) peuvent alors être ajoutés, à leur abscisse absolue en inches, aux ordonnées de la courbe des Cp sans influence du stabilisateur (la courbe en tiretés rouges sur laquelle nous revenons à l’instant).
Le problème de la prolongation vers le culot de la courbe bleu clair des Cp :

À propos de notre courbe en tiretés rouge (qui est la courbe sans influence d’un quelconque stabilisateur), nous avons simplement prolongé la courbe bleu clair relevée par Delano et Wright : on note en effet que cette courbe est interrompue avant la queue du fuselage. Une question légitime se pose alors : Est-il correct de prolonger cette courbe de façon linéaire ou le Cp le plus en arrière du fuselage (Cp de culot) est-il celui mesuré au méridien supérieur ?

Pour tenter de trancher cette question, nous nous sommes tourné vers les fameux relevés effectués sur une très grande maquette du dirigeable États-Unien Akron par Hugh B. FREEMAN (et relatés dans son rapport NACA No 443 ) :

[image: image21.jpg]“USS Akron and USS Macon: An Engineering History
of Fin Design” - new photo of ZRS model in the Langley
wind tunnel, above




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 aux appareils de mesures :

[image: image22.jpg]



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

Voici l’évolution des Coefficients de Pression Cp à l’arrière de cette maquette (ici sans empennage) pour l’incidence 3° et pour trois méridiens : le méridiens supérieur, le méridien de côté (qui correspond à notre fameuse ligne bleue, et le méridien du bas (que, s’agissant d’un navire, on appellerait la quille) :
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Ces 3° sont à peu près l’incidence que l’on peut trouver à la partie arrière de notre fuselage.
À propos de ces relevés de pression, il faut se souvenir que l’intégration des Cp sur toute la surface de la maquette a donné des coefficients d’efforts (Cx , Cy  et Cm) étonnamment proche de ceux calculés par les théories.

En particulier, l’intégration des Cp sur le rétreint de la maquette (son arrière, c‑à‑d la partie où sa section diminue) doit donner lieu à une force tendant à augmenter l’incidence du dirigeable : ce fait est assez contre intuitif (non y revenons à l’instant), mais il est bien corroboré par la pratique, la partie arrière de corps 3D fuselés étant toujours le siège de telles forces tendant à les déstabiliser (voir à ce sujet la Théorie des Corps Élancés inventé par Max M. Munk et que nous avons souvent utilisée dans nos textes, par exemple dans Aérodynamique des Corps de moindre traînée ou Corps d’Eiffel).
Au demeurant, l’observation du graphe ci-dessus montre bien que le méridien supérieur est à une pression supérieure à celle qui s’applique sur le méridien inférieur (le méridien de côté se trouvant grosso modo à une pression intermédiaire) : l’action de ces pressions (à un incidence « à cabrer » de 3°) est donc bien de pousser l’arrière du dirigeable vers le bas, donc à augmenter son cabrage.
Comme nous le disions à l’instant, ce phénomène est tout à fait contre intuitif dans la mesure où l’on ressent que la queue du corps profilé, en se baissant lorsque ce corps se cabre, se place en travers du vent (comme un empennage, au fond) et donc devrait ressentir une surpression sur sa face du dessous tendant à la remettre dans l’axe (à diminuer le cabrage) : c’est vrai, mais l’observation de notre graphe montre que les pressions sur la face supérieure de la queue sont plus fortes (au moins jusqu’à l’approche du culot où les incertitudes expérimentales empêchent la réflexion !
Note sur la stabilité du cône de rétreint en soufflerie :

Voici une expérience que nous avons réalisée : elle consiste à placer dans notre soufflerie un cône en papier roulé, doté en son bord d’attaque d’une calotte sphérique (en papier mâché), ce corps étant articulé autour d’un axe de pivot (en corde à piano) passant en arrière de la pointe du cône) :
[image: image24.png]



Voic à présent le schéma de ce corps particulier vu de côté :


[image: image25]
La présence de la calotte sphérique (centrée sur le point O appartenant à l’axe de pivot) produit l’effet que les forces de pression se développant sur cette calotte sphérique ne produisent aucun effet de rotation. Seul la surface du cône agit donc dans cette expérience 
.
Le courant d’air dans la chambre d’essai de notre soufflerie n’est pas très rapide (5 m/s, soit 18 Km/h) : il est produit par un simple ventilateur de salon, mais cela suffit largement à beaucoup d’expériences probantes.

Ce cône de rétreint placé dans la veine on constat rapidement que si on l’oriente légèrement en travers du vent (jusqu'à 25° d'un côté) il a bien tendance à revenir vers le lit du vent.

C’est ce que nous voulions démontrer : qu’éloigné de l’axe du vent, le cône développe une portance tendant à le remettre dans l’axe alors qu’on pressent qu’il se met en travers du vent et donc qu’il devrait être emporté par ce vent !

Cependant, c’est tout l’inverse qui se produit : Disposé ainsi calotte face au vent, notre cône se montre stable (c‑à‑d  qu’il développe des forces instantanées tendant à remettre son axe dans l’axe du vent) :

[image: image26]
Sauf que cette stabilité est instantanée (en aérodynamique, on dit statique) : On observe en effet que les oscillations du cône de rétreint dans la soufflerie ne sont pas amorties : chaque alternance de retour au neutre se fait de façon plus vive, c‑à‑d  avec plus de vitesse ; résultat : le cône dépasse l’axe neutre avec de plus en plus de vitesse et il finit par prendre des angles maximaux qui le font échapper aux lois des Corps Élancés (cette loi ne valant que pour des incidences faibles).
Voici le lien vers une vidéo montrant ce comportement contre intuitif du cône de rétreint (placé calotte sphérique vers la source du vent) lorsqu’il est articulé autour de sa pointe :

http://perso.numericable.fr/fbouquetbe63/gomars/videos/retreint.wmv
Ce qu’il faut réussir à voir, dans cette vidéo, c’est que le cône est mû par une tendance instantanée (dite statique) à revenir dans l’axe, mais qu’il y revient trop vivement, ce qui le conduit à être toujours rejeté (dynamiquement) de sa position d’équilibre au bout d’un certain nombre d’oscillations.
De fait, une deuxième vidéo, où la rotation autour de la pointe du cône est amortie hydrauliquement, montre la même tendance du cône de rétreint à revenir dans l’axe du vent, mais avec ici un amortissement visqueux de ce retour :

http://perso.numericable.fr/fbouquetbe63/gomars/videos/retreintamort.wmv
(Cette note est un extrait de notre texte AÉRODYNAMIQUE  DU FUSELAGE  SEUL)
Mais revenons aux mesure de Cp autour de l’Akron : ce qui nous intéresse le plus dans notre dernier graphe est le fait que les trois courbes se rejoignent près du culot : il semble bien que les trois lignes de courant considérées se jettent dans la zone d’eaux mortes existant au culot du dirigeable.
Bien que les formes du fuselage étudié par Delano et Wright ne soient pas les mêmes (elle sont quand-même plus coniques), il est possible que, de la même façon, la courbe bleu clair des Cp rejoigne la courbe bleu dense sur leur graphe 
.
Pour trancher cette question, il faut trouver des mesures de Cp au long de corps profilés plus proches de notre fuselage (à arrière plus proche du cône).

Nous en avons trouvé dans un autre rapport de Delano qui rapporte des mesures de Cp effectuées sur un avion léger à aile médiane :
[image: image27.png]la.- Front view. Model used in test.





Comme le montre mieux le graphe ci-dessous, le fuselage de cet avion est très profilé (beaucoup plus que le fuselage des avions modernes de transport, dont on a vu plus haut qu’ils ne gagneraient que trop peu (en exploitation commerciale) à augmenter leur profilage) :
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Cependant on peut observer avec intérêt ces courbes :
Dans leur partie avant, les courbes des méridiens supérieur et inférieur (rouge et verte) passent au Cp nul autour de l’abscisse relative 0,075 ; cela semble nettement plus tard que sur notre image de tête (ou la courbe rouge passe à l’ordonnée nulle à 0,024 : cette différence est due au fait que l’avant corps du fuselage d’avion léger est nettement plus profilé.
Dans leur partie arrière, les courbes des trois méridiens (supérieur, de côté et inférieur) se rejoignent en une même courbe : on doit en déduire que l’influence de l’aile (du Bord de Fuite de laquelle on est à une corde) ne se fait plus sentir (de façon mesurable).

Ceci si l’on en croît les courbes rouge, verte et bleue. Cependant, il faut noter que la partie arrière (en pointe) du fuselage n’existait pas dans l’expérience :

[image: image29.png]



Le cône arrière du fuselage est en effet remplacé par un dard servant à la contention (et au passage des tubes de mesure de pression).
Nous n’avons toutefois pas de raison de douter de la sagacité de Delano (qui, on l’a deviné, s’était spécialisé dans ce genre de réflexions.

Ceci étant, la figure 9 du même texte, utilise les données expérimentales théoriques pour combler le vide en information causé par le dard : nous avons reporté ces information dans le graphe ci-dessus sous la forme de la petite courbe jaune en crochet (au culot du fuselage). Force est alors d’admettre que les courbes des Cp sur les trois méridiens (supérieur, de côté et inférieur) se rejoignent pour dessiner ce crochet vers le Cp 0,4 au culot du fuselage.
C’est donc ce crochet que nous avons adopté dans la courbe en trait fin rouge de notre image de tête, même si ce crochet est ici évoqué uniquement pour l’incidence 0° d’un fuselage (puisque nous pensons qu’il doit exister également pour les autres incidences 
).
Un autre graphe du même texte de Delano nous paraît instructif :
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L’incidence (à cabrer) de 9° fait ici naître des Cp tels que les pressions sur l’arrière du méridien supérieur du fuselage (en rouge) soient plus positive que les pression sur l’arrière du méridien inférieur (en vert) : l’action de ce jeu de pressions sera donc de baisser (encore plus) l’arrière du fuselage : C’est l’effet déstabilisateur contre intuitif des rétreints de fuselage que nous avons évoqué plus haut dans ce texte (avec évocation de la Théorie des Corps Élancés)…
Distribution des pressions dans la zone d’influence de la dérive :

Nous avons cherché longtemps des informations sur l’influence que pouvait exercer la dérive sur le Cp de notre ligne bleue.
Cette dérive, qui assure la tenue du stabilisateur, doit être assez épaisse : l’onde de pression de son Bord d’Attaque doit donc se propager jusqu’à notre ligne bleue.

Par chance, nous avons fini par réaliser que le dernier texte de Delano donnait de précieux renseignement sur cette question. En effet, Delano donne, dans sa figure 9, la courbe des Cp au dos (en rouge) et au ventre (en vert) du fuselage, ce fuselage étant tenu à 0° d’incidence :
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Ainsi que nous l’avons déjà précisé, Delano a adapté également pour ce fuselage une courbe théorique donnant la distribution de pression sur l’un de ses méridien à 0° (c’est la courbe jaune ci-dessus).
Certes, dans ce graphe, l’aile n’est pas à 0° d’incidence (comme on s’attend à ce que soit la dérive d’un avion 
. Mais cet angle est assez faible (il est donné pour 1° par Delano, par rapport à l’axe du fuselage), de sorte que l’on peut songer qu’il n’y aura pas de grosses erreurs, pour déterminer l’influence de cet aile sur les Cp haut et bas, à prendre la valeur moyenne des courbes rouge et verte.
D’après la saisie dans notre tableur, cette moyenne dessine la courbe très raisonnable fuchsia ci-dessous :
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Note sur certaines propriétés linéaires des Cp :

L’hypothèse que la moyenne des Cp d’intrados et d’extrados, à une certaine incidence (faible, cependant), équivaut au Cp à l’incidence 0° vaut d’être vérifiée (sinon démontrée).

Elle est assez intuitive dès lors que l’on se remémore que la Portance d’un profil (ou d’un corps 3D) naît de la dissymétrie de la distribution des pressions sur ses intrados et extrados : en ramenant à rien cette dissymétrie (par moyenne entre intrados et extrados) on peut alors espérer retrouver, avec cette moyenne, la distribution de Cp à l’incidence nulle.
Vérification avec un profil :

Vérifions la validité de cette intuition avec un profil au hasard, pris dans le fameux rapport NACA N°824 ; voici la répartition des pressions (ou plutôt du carré des Coefficients de Pression, ce qui revient au même si l’on applique la variante adimensionnelle de l’équation de Bernoulli ainsi que nous l’avons vu plus haut) :
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En bleu est la distribution des (v/V)² à l’extrados et en vert celle existant à l’intrados, ces deux courbes produisant le Coefficient de Portance (noté ici Cl ) de 0,32. Le  rapport NACA N°824 donne aussi la distribution des (v/V)² à 0° qui est dessinée ci-dessus en rouge.
Il nous est aisé de saisir les courbes bleue et verte et d’en calculer la moyenne. Cette moyenne dessine la courbe fuchsia qu’on devine à peine derrière la courbe rouge (on la voit un peu mieux à l’avant)
La courbe moyenne des Cp d’intrados et d’extrados d’un profil placé à une incidence faible justifier que cette incidence est faible ! est donc très proche de la courbe des Cp à l’incidence nulle de ce profil.

Vérification avec un corps 3D (le dirigeable Akron) :

Le même travail de vérification peut être effectué à partir du rapport NACA No 443 de Freeman ; le relevé des tableaux de valeur des Cp sur les différents méridiens de ce dirigeable produit le graphe suivant :
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La couleur de chaque courbe est indiquée dans le titre du graphe. On peut observer qu’il y a très peu d’écart entre la moyenne des Cp supérieur et inférieur (en fuchsia) et la courbe des Cp à 0° (en jaune), sauf à l’abscisse relative de ~0,45, pour des raisons qui nous échappent.
Justifiée (à notre sens) par la note ci-dessus, notre démarche va donc être celle-ci : l’influence d’une aile à 0° sur le fuselage qui la porte n’est-il pas comparable à l’influence de la dérive sur le fuselage qui la porte. Autrement dit : peut-on rapprocher l’écoulement sur le fuselage de gauche ci-dessus de l’écoulement sur le fuselage du centre ci-dessous :
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Oui : c’est le même écoulement.
Quant au fuselage de droite, qui n’arbore qu’une aile (la dérive qui nous intéresse), nous en quantifierons les Cp en divisant par deux la variation de Cp relevés entre les courbes fuchsia et jaune du graphe déjà montré (variation de Cp que nous nommerons ΔCp) 
.

Toujours au sujet de nos simplifications, on peut aussi noter qu’en ordre de grandeur, la proportion entre l’épaisseur de notre dérive et le diamètre du fuselage qui la porte est assez bien respectée dans l’image ci-dessus.
De même, l’envergure de la dérive de notre avion de transport est plus faible que celle de l’avion midwing de Delano. Cette envergure est cependant augmentée aérodynamiquement par la présence du stabilisateur (qui produit un effet de plaque d’extrémité). D’autre part, on peut espérer que le gros de l’influence d’une aile sur le fuselage provient de la partie de l’aile la plus proche de ce fuselage…
D’un autre côté, notre dérive possède une flèche, ce qui n’est pas le cas de l’aile médiane du modèle de Delano. Mais nous considérerons que notre dérive en flèche produit le même champ de pression qu’une dérive verticale dont le Bord d’Attaque sera placé au tiers du Bord d’Attaque de notre dérive en flèche (c’est la verticale verte ci-dessous) :
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En adoptant comme corde de notre dérive verticale la corde de la dérive en flèche au tiers de sa hauteur, ainsi qu’en divisant par deux la valeur des ΔCp relevé sur 

La division par deux des ΔCp relevé sur le graphe de Delano donne alors la courbe bleue ci-dessous :
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La captation des courbes est naturellement imprécise au nez du fuselage de Delano puisque ce dernier n’a pas jugé utile d’y mesurer la pression (les points de mesures les plus en avant sont à 2 % de la longueur du fuselage, voir le graphe) : c’est donc nous qui avons prolongé ses courbes sans précaution particulière, ce qui explique les errements de la partie gauche de la courbe bleue ci-dessus.
Pour combler cette lacune, nous avons prolongé manuellement cette même courbe bleu vers l’avant(c’est la courbe fuchsia ci-dessus), en estimant que l’influence du stabilisateur ne se propage pas à plus de ~130 % de sa corde.
Il ne nous reste plus qu’à cumuler ce ΔCp fuchsia avec le ΔCp relatant l’influence du stabilisateur pour obtenir le Cp sur le méridien de côté de notre fuselage.

En fait, à la lecture du texte de Delano et Wright, nous avons compris que ces deux auteurs ne cumulent pas les Cp, mais les survitesses relevées dans leur figure 35
Note sur la sommation des Cp et Cv autour d’un corps soumis à un écoulement composite :

Livrons nous à une expérience de pensée :

Un expérimentateur, profitant d’un vent favorable de vitesse V0 (à la pression statique locale P0 
), décide de mesurer le Coefficient de Pression Cpq existant à l’aval d’un disque exposé frontalement à un écoulement :

 SHAPE  \* MERGEFORMAT 



Nous savons par ailleurs que le Coefficient de Pression Cpq à l’aval du disque circulaire est Cpq = –0,4. C’est d’ailleurs bien ce que notre expérimentateur mesure.

Notons au passage qu’en application de la variante adimensionnelle de l’équation de Bernoulli, le Coefficient de Vitesse, en ce même aval du disque, vaut :

Cvq = 
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Cependant, après avoir réalisé cette mesure, notre homme s’avise que le lieu où il l’a réalisée est le sommet d’une colline et que le vent dont il a profité pour sa mesure est accéléré (par effet venturi) par rapport au vent existant à la même altitude dans la plaine environnante :

 SHAPE  \* MERGEFORMAT 



Notre expérimentateur songe alors que le vent (P0 ;V0) qu’il a utilisé pour sa mesure n’est pas le vent (P∞ ;V∞) régnant dans la plaine à l’écart de sa colline.

Il se souvient que pour établir son Coefficient de Pression au dos du disque, il a utilisé des caractéristiques locales de l’écoulement, à savoir P0 et V0.

En effet, pour trouver la valeur du Cpq, il a écrit :
Cpq = 
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...libellé classique où Pq est la pression qu’il a mesuré au dos du disque avec un manomètre de précision.

Il se demande alors combien vaudrait le même Cpq (qu’il a établi à 0,4) s’il le mesurait en référence au vent existant dans la plaine (à la même altitude), à savoir le vent (P∞ ; V∞) tel que symbolisé sur le schéma ci-dessus.

Après réflexion, il décide de considérer sa colline comme un profil aérodynamique exposé au vent (P∞ ; V∞) de la plaine, profil sur lequel il mesurerait les Coefficients de Pression et de Vitesse (en référence à P∞ et V∞).

Supposons une fois pour toute que la vitesse V0 du vent au sommet de la colline est multipliée par un facteur n supérieur à 1 du fait de l’effet venturi (par rapport à la vitesse V∞ du vent dans la plaine) ; on a donc :
V0 = n V∞
Le sommet de la colline ressentant une vitesse de n V∞, son coefficient de vitesse (relativement au condition P∞ ;V∞ de la plaine) est (de par la définition du Coefficient de Vitesse) :
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(nous utiliserons à partir de maintenant l’indice c pour décrire les caractéristiques de la colline prise comme un corps soumis au vent de la plaine)

En application de la variante adimensionnelle de l’équation de Bernoulli, le Coefficient de Pression Cpc existant au sommet de la colline (toujours relativement aux conditions P∞ ;V∞ de la plaine) est :

Cpc = 1 – Cvc2 = 1 – n2

…qui est bien sûr plus faible que 1 puisque n est supérieur à 1.
Notre homme se demande alors si le Cpq qu’il a mesuré à l’aval du disque dans son expérience (donc en référence à P0 et V0) peut être exprimé par rapport au vent de la plaine (P∞ ;V∞)

Il constate que l’écoulement de la plaine est d’abord accéléré par l’effet venturi de la colline puis qu’il est encore accéléré au contournement du disque. Ce qui se traduit par une première diminution du Cp local puis par une autre diminution du Cp au dos du disque.

Suivant cette intuition, il émet une première intention qui est donc de sommer le Coefficient de Pression Cpc de la colline (calculé à l’instant) et le Coefficient de Pression Cpq du disque (trouvé localement par son expérience).

Cette sommation simple conduirait, pour le Cpq∞ de culot du disque, à :

Cpq∞ = Cpq + (1 – n2)          (c’est la première intention, pour Cpq∞, née de la sommation des Cp)
…solution qui devient, en utilisant la valeur numérique –0,4 de Cpq déjà établie :

Cpq∞ = (1 – n2) –0,4          
Par application de la variante adimensionnelle de l’équation de Bernoulli, on trouve,en gardant la valeur littérale de Cpq :

Cvq = 
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          (c’est la première intention, pour Cvq∞, née de la sommation des Cp)
Le même homme constate avec intérêt que pour un facteur d’accélération n unitaire (donc pas d’accélération du vent de la plaine par effet venturi) ce Cpq vaudrait Cpq, soit les 0,4 qu’il a précédemment trouvé.

Mais il se dit également que pour trouver le Cpq de l’aval du disque, il pourrait chercher à connaître le Coefficient de Vitesse au culot de ce disque en sommant les Coefficients de Vitesse (de la colline et du disque). Il se souvient que :
( Le Coefficient de Vitesse de la colline (en tant que profil soumis au vent de la plaine) est Cvc = n (nous l’avons déjà dit).

( Le Coefficient de Vitesse au dos du disque est connu par application de la variante adimensionnelle de l’équation de Bernoulli ; c’est Cvq =
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La sommation de ces Coefficients de Vitesse donne donc une autre valeur du Cvq∞ ; c’est :

Cvq∞ = n +
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D’où on tire, par application de la variante adimensionnelle de l’équation de Bernoulli :
Cpq∞ = Cpq –n2 –2n
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       (deuxième intention, pour Cpq∞, née de la sommation des Cv )
…ce qui fait Cpq∞ = 1 –[
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]2 si l’on donne à Cpq sa valeur numérique.
Le problème posé par cette deuxième intention est que, pour la valeur unitaire de n (donc sans effet venturi), ce Cpq∞ vaut –3,77, ce qui :

( d’une part, est trop loin de la valeur –0,4 trouvée par la première expérience,

( et d’autre part est supérieur à 1 
.

Cette deuxième intention n’est donc pas à mettre en pratique.
Ce n’est donc pas la somme des Coefficients de Vitesse (de la colline et du disque) qui peut apporter le Cpq∞ recherché.

D’ailleurs, si l’on avait sommé les Coefficients de Vitesse de la colline et du disque en se plaçant d’entrée dans le cas où n = 1 (cas où le Cvc de la colline serait égal à 1), on aurait obtenu Cvq∞ = 1 +
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, ce qui est par trop différent de la valeur  Cvq∞ = 
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 découlant de l’application de la variante adimensionnelle de l’équation de Bernoulli à partir du Cpq trouvé par l’expérimentation locale du début de ce texte…

Notre homme pense alors à sommer, non plus les Coefficients de Vitesses, mais les survitesses relevées aux points caractéristiques (sommet de la colline et culot du disque) :
( La survitesse au sommet de la colline vaut V0 –V∞ = (n –1)V∞.

( La survitesse à l’aval du disque est Cvq0V0 –V0 = [
[image: image51.wmf]pq

C

1

-

–1]V0 

On note d’ailleurs que ces survitesses équivalent aux produits de chaque Coefficient de Vitesse diminué de 1 par la vitesse sur laquelle ils sont basés.

La sommation de ces deux survitesses est donc :

(n –1)V∞.+[
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Puisque V0 = nV∞, cette sommation devient :

(n –1)V∞.+[
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–1]nV∞.= [n
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Mais cette sommation des survitesses résulte en une survitesse. La vitesse proprement dite est la somme de V∞ et de cette sommation des survitesses 
, soit :

[n
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–1]V∞ + V∞ = [n
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En référence à la vitesse V∞ du vent en plaine, cette vitesse (née de la sommation des survitesses) nous donne donc un Coefficient de Vitesse de :

Cvq∞ = [n
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]        (troisième intention, pour Cvq∞, née de la sommation des survitesses)

D’où l’on tirerait, par application de la variante adimensionnelle de l’équation de Bernoulli :

Cpq∞ = 1 –n2(1 –Cpq)
…ou encore :

Cpq∞ = n2Cpq + (1 – n2)    (troisième intention, pour Cpq∞, née de la sommation des survitesses)
L’application numérique de ce résultat avec n = 1 donne Cpq∞ = Cpq, ce qui est encourageant…

Cette troisième intention (sommation des survitesses) semble donc bien une méthode pour trouver le Coefficient de vitesse à l’aval du disque et le Coefficient de Vitesse au même endroit, en référence au vent V∞de la plaine.

C’est du moins ce que nous allons vérifier :

Calcul exact du Cp de culot du disque en référence au vent de la plaine :

Nous allons à présent calculer la valeur exacte de Cvq∞, à savoir le Coefficient de Vitesse existant au dos du disque en référence au vent (P∞ ;V∞) de la plaine.

En effet, nous avons établi plus haut que si l’effet venturi au-dessus de la colline accélère n fois la vitesse V∞ (en créant une vitesse V0 = n V∞) on peut considérer la colline comme un corps soumis au vent de la plaine où le Coefficient de Vitesse sera Cvc = n (nous utilisons l’indice c pour décrire les caractéristiques de la colline prise comme un corps soumis au vent de la plaine).

Ce Coefficient de Vitesse est basé, bien sûr, sur la vitesse V∞ du vent en plaine.

Par application de la variante adimensionnelle de l’équation de Bernoulli on peut de même attribuer facilement un Coefficient de Vitesse au sommet de la colline. C’est :

Cpc = 1 – Cvc2 = 1 – n2
(ceci toujours relativement aux conditions P∞ ;V∞ de la plaine) :
Donc nous connaissons la Pression et la Vitesse du vent sur le lieu où notre opérateur a mesuré à 0,4 le Cpq à l’aval du disque.

Explicitons d’ailleurs cette valeur du Cpq :
Cpq = 
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Dans cet encadré Pq est la pression statique mesurée à l’aval du disque, P0 est la Pression statique (ou ambiante) régnant sur les lieux de la mesure (au sommet de la colline) et V0 est la vitesse du vent sur les mêmes lieux de mesure (mais bien-sûr suffisamment loin du disque).  

En effet,pour constituer le Cpq, la Pression Statique au dos du disque doit être comparée (par soustraction) à la Pression Statique (ou Ambiante) locale P0 
 et adimensionnalisée par la Vitesse locale V0.

Or nous avons déjà dit que nous connaissions la Pression P0 et la Vitesse V0 du vent sur le lieu où notre opérateur a mesuré à 0,4 le Cpq à l’aval du disque. En tous cas nous avons déterminé les Coefficients de Vitesse et de Pression existant en ce lieu (mais en référence aux conditions (P∞ ;V∞) de la plaine) :

Cvc = n  et  Cpc = 1 – Cvc2 = 1 – n2

Expliciter ces deux coefficients revient à écrire :

   Cvc = n =
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…et :

Cpc = 
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= 1 – n2         (2)
De l’équation (1) on peut tirer V0 = nV∞  

De l’équation (2) on tire :

P0 = (1 –n2) ½ρV∞2 + P∞
Si nous remplaçons, dans l’encadré précédent, à savoir :

Cpq = 
[image: image61.wmf]2

0

2

1

0

q

V

P

P

r

-


…P0 et V0 par leur valeur, nous dégageons :

Cpq = 
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…soit :

Cpq = 
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…soit :

Cpq =
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…qui est le résultat exact que nous recherchions, c‑à‑d une relation entre le Cpq∞ et le Cpq déterminé localement au dos du disque.

On gagne cependant à exprimer cette relation dans l’autre sens :

Cpq∞ = n2Cpq + (1 – n2)                                              qui est notre solution exacte pour ce Cpq∞
Observons que dès lors que l’on donne à Cpq la valeur mesurée 0,4 et à n la valeur unitaire, on retrouve bien Cpq∞ = Cpq.

Par application de la variante adimensionnelle de l’équation de Bernoulli, on trouve pour le Cvq∞ :
Cvq∞ = n
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                                                     qui est notre solution exacte pour ce Cvq∞
Confrontation de ce résultat avec celui des précédentes intentions :

Reste à comparer cet encadré exact avec, par exemple, celui obtenu plus haut avec la sommation des survitesses, à savoir :

Cpq∞ = n2Cpq + (1 – n2)                    (troisième intention, née de la sommation des survitesses)
Ces deux résultats sont bien les mêmes…

Mais il reste à comparer également notre solution exacte pour le Cpq∞ , à savoir :

Cpq∞ = n2Cpq + (1 – n2)                                                        notre solution exacte pour le Cpq∞
…avec notre première intention (née de la simple sommation des Cp), à savoir :

Cpq∞ = Cpq + (1 – n2)                (première intention, pour le Cpq∞, née de la sommation des Cp)
On observe alors que le facteur n² qui précède Cpq dans la solution exacte n’est pas présent dans notre première intention : Cette différence importante disparaît cependant pour la valeur unitaire de n, ce qui explique que la même première intention a pu nous paraître crédible pour cette valeur unitaire de n.
Notons également qu’on peut exprimer cette première intention sous la forme :

Cpq∞ = Cpq +Cpc
…puisque Cpc = (1 – n2)  
On démontre de cette façon que pour trouver le Cpq∞, il ne faut pas sommer le Cpq et le Cpc (selon cette première intention), mais n2Cpq et Cpc.
On gagne alors à mémoriser la solution exacte sous cette forme :
Cpq∞ = Cpc + n2Cpq                                                     qui est notre solution exacte pour le Cpq∞
La valeur exacte du Cp au dos du disque en référence au vent de la plaine  (P∞ ;V∞) est donc la sommation du Cp de la colline et de n2 fois le Cp mesuré localement au dos du disque en référence  (P0 ;V0).
Autre démonstration de cette valeur exacte :
Nous avons trouvé une autre démonstration du résultat exact ci-dessus, même si cette autre démonstration est moins intuitive (elle découle de simples manipulations mathématiques) :
Nous cherchons :

Cpq∞ = 
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Faisons apparaître P0 au numérateur de ce quotient :
Cpq∞ = 
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Ceci peut s’écrire :

Cpq∞ = 
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On reconnaît dans le deuxième terme Cpc (le Coefficient de Pression au sommet de la colline en référence P∞ ;V∞) et, si l’on se souvient que V∞ = V0/n, on obtient bien :
Cpq∞ = n2Cpq + Cpc  
Notons d’ailleurs que l’on peut faire le même calcul pour un point quelconque à la surface de l’objet placé dans le deuxième écoulement, ce qui transforme l’équation ci-dessus en l’équation plus générale :
Cp∞ = n2Cp + Cpc  
…Cp∞ étant le Coefficient de Pression en référence (P∞ ; V∞) d’un point quelconque de la surface de l’objet placé dans le deuxième écoulement et Cp le Coefficient de Pression de ce corps relevé dans ce deuxième écoulement (P0 ; V0) indépendant du premier.
Cette égalité vaut pour un point quelconque d’un corps.

Mais elle vaut également pour tous ses points.

Le Cx d’un corps étant l’intégrale sur toute sa surface S de la projection des forces de pression élémentaires existant à sa surface, on peut l’exprimer ainsi (par exemple pour un corps de révolution) :

Cx∞ = 
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…r et dr étant définis sur le schéma ci-dessous comme définissant la surface élémentaire rouge en forme de tranche de calotte sphérique rouge (c’est en effet l’anneau d’aire 2πrdr, projection de cette tranche de calotte sur le plan normal à l’axe du corps, qui compte dans la sommation des efforts de pression) :

[image: image70]
Si l’on remplace dans l’intégrale précédente Cp∞ par sa valeur n2Cp + Cpc , on obtient :
Cx∞ = 
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Comme n2 et Cpc , le Coefficient de Pression relevé au sommet de la colline en l’absence du corps sont des données constantes, on peut les sortir des intégrales :

Cx∞ = 
[image: image73.wmf]ò

p

S

0

p

2

dr

r

2

C

n

 + 
[image: image74.wmf]ò

p

S

0

pc

dr

r

2

C


Il ne reste plus qu’à observer que la première intégrale est celle donnant le Cx du corps en référence P0 ; V0 et que la deuxième intégrale est nulle.

On obtient alors :

Cx∞ = 
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…c'est-à-dire que le Cx du corps en référence au vent de la plaine P∞ ;V∞ est n2 fois celui mesuré localement dans le vent P0 ; V0.

Ce résultat peut être jugé assez intuitif dans la mesure où l’écoulement sur le corps au sommet de la colline est bien soumis à une vitesse n fois plus forte que V∞ , la vitesse du vent dans la plaine (du fait de l’effet venturi).

Cependant c’est la disparition de la deuxième intégrale ci-dessus qui a simplifié les choses : Le corps est immergé totalement dans une pression statique P0 différente de P∞ mais cette pression statique P0 est constante sur toute la longueur du corps : les effets de cette Pression Statique P0 s’annulent donc entre la face avant et la face arrière du corps.

Ce simple produit du Cx du corps isolé par n2 ou la prise en compte d’une Pression dynamique locale n2 fois plus forte (ce qui revient au même) est utilisé par Hoerner lorsqu’il s’intéresse à la traînée du rétroviseur d’une voiture, p. 249 de son ouvrage Drag  (il prend une Pression Dynamique, à l’emplacement du rétroviseur, 1,6 fois plus forte que la Pression Dynamique loin du corps)…
Notons cependant que dans beaucoup de cas, la Pression Statique locale (en l’absence du corps secondaire) évolue sur la longueur du corps secondaire : il se développe donc ce que les souffleurs appellent une poussée hydrostatique 
.
En tout état de cause, cependant, si l’on s’intéresse non pas à la valeur du Cx d’un corps mais à la valeur des Cp à la valeur des seuls Coefficients de Pression Cp∞ , c’est bien l’égalité :
Cp∞ = n2Cp + Cpc

…qui devra être utilisée.
Conclusion de cette note sur la sommation des Cp et Cv dans le cas d’écoulement composite :

Dans le cas d’écoulements successifs et indépendants (comme dans notre exemple d’un venturi à l’intérieur duquel on place un disque, on peut donc bien utiliser la méthode de sommation des survitesses (survitesses établies indépendamment dans les deux systèmes) pour établir la valeur des Coefficients de Pression et de Vitesse autour d’un corps placé dans le premier écoulement.

Si le Cp du premier écoulement est suffisamment constant (spatialement parlant) dans la zone où l’on place le deuxième corps (à la place du disque de notre exemple), l’intégration des Cp∞ autour de ce corps produira un Cx∞ (en référence P∞ ;V∞) valant n2Cx. (soit n2fois celui mesuré localement dans le vent P0 ; V0).
Cette configuration (l’indépendance des deux écoulements) n’est cependant pas la plus fréquente.
La méthode Cx∞ = n2Cx énoncée à l’instant haut donne des résultats instructifs dans des études du type « Traînée des phares d’une 2CV ou d’une Traction Avant » :
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Source Wikipédia

Nous écrivions d’ailleurs dans notre texte « Aérodynamique des Corps d’Eiffel » :

« Les phares des célèbres Citroën présentent des élancements très courts (de l’ordre de 1,5), mais si l’on se réfère au graphe classique :
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…on doit admettre que cet élancement leur confèrerait malgré tout 
 un Cx assez faible (de l’ordre de 0,08 
) s’il était correctement profilés (ce qui n’est pas le cas). Disons donc que les Cx est 0,1.

Ce Cx est évidemment celui qu’ils auraient en tant que 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-boue avant. « L’existence de la survitesse occasionnée par le passage dans l’air de la partie avant du véhicule (calandre et avant des garde-boue) augmente la Pression dynamique locale s’appliquant sur les phares. »
Un premier calcul peut donc être effectué, comme nous l’avons dit plus haut pour le rétroviseur, en multipliant le Cx des phares par le multiplicateur de la Pression Dynamique locale.

Si l’on considère que le Cv au dessus des garde-boue vaut 1,3 et donc que la Pression dynamique en cet endroit est multiplié par 1,32 = 1,69, on peut déjà dire que le Cx du phare (pris comme 0,1 en tant que corps isolé) est multiplié par 1,69, ce qui donne 0,169.
Au demeurant, un autre phénomène entre en ligne de compte pour la traînée de tels corps (phares à l’ancienne et rétroviseurs) : la Traînée d’interaction, à savoir l’action de la Traînée du phare sur l’écoulement le long de la voiture ; de telle sorte qu’Hoerner puisse écrire, p. 250 :

« Calculé sur la surface frontale des phares, le coefficient de traînée [dû à ces phares] est entre 2 et 4. »
Bernard de Go Mars
le 12/11/2018
BIBLIOGRAPHIE ET LIENS :
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:

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
RÉSUMÉ DES TRAVAUX EXÉCUTÉS PENDANT LA GUERRE AU LABORATOIRE AÉRODYNAMIQUE EIFFEL, 1919

(encore non disponible sur le Web)

Les textes essentiels de l’association INTER ACTION :

http://inter.action.free.fr/ ,

et en particulier :

L’AÉRODYNAMIQUE & L’ORIGINE DES TRAÎNÉES PARASITES, I, II et III

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/
BALLONS et DIRIGEABLES, Inconvénients techniques, avantages fantasmatiques,

par LAURENT BOUTIN & MATTHIEU BARREAU :
http://inter.action.free.fr/publications/zep.pdf
RAZORBACK !, de Matthieu BARREAU, ILLUSTRATIONS : Sébastien EXTIER

Actes du Colloque de Cachan 2005, 400 pages : disponible au lien

http://inter.action.free.fr/colloque/colloque-2005/colloque-2005.html
Nos textes de la page AÉRODYNAMIQUE  DES  FUSÉES  ET  AÉRODYNAMIQUE  GÉNÉRALE :
http://perso.numericable.fr/fbouquetbe63/gomars/physique.htm 

dont, par exemple :

L’AÉRODYNAMIQUE DES CORPS DE MOINDRE TRAÎNÉE OU CORPS D’EIFFEL

http://perso.numericable.fr/gomars/aero_corps_d_eiffel.doc
et :
AÉRODYNAMIQUE  DU FUSELAGE  SEUL

http://perso.numericable.fr/fbouquetbe63/gomars/aero_fuselage_seul.doc
AN INVESTIGATION OF THE DRAG OF WINDSHIELDS IN THE 8-FOOT HIGH-SPEED WIND TUNNEL, by RUSSELL G. ROBINSON and JAMES B. DELANO, NACA REPORT No. 730  
http://ntrs.nasa.gov/archive/nasa/casi.ntrs.nasa.gov/19930091809.pdf
NACA Wartime Report, originally issued January 1942

INVESTIGATION OF DRAG AND PRESSURE DISTRIBUTION OF WINDSHIELDS

AT HIGH SPEEDS, by James B. Delano and Ray H. Wright

http://www.dtic.mil/dtic/tr/fulltext/u2/a801155.pdf
PRESSURE DISTRIBUTION ON THE FUSELAGE OF A MIDWING AIRPLANE MODEL AT HIGHT SPEEDS, by  James  B.  Delano, NACA Special Report N° 133, November 1939

https://ntrs.nasa.gov/archive/nasa/casi.ntrs.nasa.gov/20090014141.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
A COMPARISON OF THEORETICAL AND EXPERIMENTAL PRESSURE DISTRIBUTIONS ON BODIES OF REVOLUTION, A. J. SMITS, S. P. LAW, and P. N. JOUBERT,

JOURNAL OF SHIP RESEARCH, Vol. 24, No. 1, March 1980, pp. 60-65

http://www.sname.org/HigherLogic/System/DownloadDocumentFile.ashx?DocumentFileKey=0bcfbc44-0be1-49f7-8c7e-e440ab8bd283 
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
SUMMARY  OF  AIRFOIL  DATA, by  IRA  H. ABBOTT, ALBERT  E.  VON  DOENHOFF and  LOUIS  S.  STIVERS, Jr. , NACA REPORT  No. 824

http://hdl.handle.net/2060/19930090976 
[image: image78.emf]  0 

[image: image79.emf]  2 





























Cp∞ 





dr





r





P∞ ;V∞





P0 ; V0 








Cpq = 0,4 à l’aval du disque, relativement à P0 et V0





P0 ; V0 





Cpq à l’arrière du disque





O


(axe de rotation)





VPortance





Mise en incidence





VVent





VO





VAxe de pivot





VVent








� C’est l’influence du Bord d’Attaque de l’aile, ce Bord d’Attaque créant un champ de pression positif, c�à�d un entraînement des Cp vers le bas…


� Il faut aussi compter avec le fait que le culot de ce dirigeable présente une évolution très forte de ses sections qui interdit l’utilisation de la Théorie des Corps Élancés. La disposition des surfaces de culot du dirigeable (très proches de la verticale) empêcherait d’ailleurs un éventuel déséquilibre des pressions de se transformer en une force appréciable.


� Nous négligeons ici les forces de frictions qui sont d’un ordre de grandeur inférieur…


� Ceci d’autant plus que l’épaisseur de la couche limite turbulente au culot est plus forte sur un véritable avion que sur un modèle, ce qui crée sans doute un pot commun (un tourbillon torique de culot) où viennent se déverser les différentes lignes de courant.


� N’oublions pas que la partie arrière du fuselage de notre avion de transport montre une incidence légèrement négative.


� En fait, cette intuition est erronée : pour agir contre les déstabilisation en lacet de l’avion, le stabilisateur doit prendre constamment de petite incidences…


� Cette aérodynamique linéaire est assez osée, mais elle doit donner les bons ordres de grandeur.


� Cette pression locale P0 est la Pression Atmosphérique sur les lieux de l’expérience, qui peut être mesurée sur un baromètre.


� D’une façon générale, le Cp maximal sur un corps est celui existant au point d’arrêt (où toute l’énergie cinétique du flux est convertie en pression).


� Cela devient évident si l’on considère que les deux survitesses s’acquièrent successivement, c�à�d  à l’approche du sommet de la colline et par contournement du disque. Mais cette façon de faire devient immotivée si l’on étudie des écoulements qui ne sont pas successifs mais simultanés…


� En aérodynamique, seule les variations de pression (relativement à la Pression Ambiante) sont intéressantes…


� Si par exemple la Pression à l’emplacement de l’avant du corps secondaire (en l’absence de celui-ci) est plus forte que la pression à l’emplacement de son arrière (toujours en son absence), il sera poussé en arrière et donc sa traînée sera augmentée…


� Comme on le voit sur la courbe, l’élancement optimal de corps fuselés 3D est autour de 3 (en Couche Limite turbulente).


� 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).
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