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PORTANCE NORMALE
DES PANNEAUX CELLULAIRES

DE TYPE SOYOUZ ET N1

par Bernard de Go Mars !
14/03/2012

Ce texte comporte des facilités de navigation interne.
Pour cette raison, il gagnera a étre ouvert dans Word.
Pour naviguer agréablement, vérifier que les deux fleches
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 fléches par : Affichage, Barres d’outils,
Personnaliser, Catégorie : Web.

RESUME :

Les « panneaux cellulaires » ou grid fins, ou lattice fins sont utilisés depuis
longtemps sur les fusées spatiales soviétiques (actuel vaisseau Soyouz habité et
ancienne fusée lunaire N1), mais les occidentaux s’y intéressent depuis peu pour la
stabilisation de certains missiles ou, par exemple, du futur vaisseau Orion états-unien en
configuration abortive.

Dans ce texte, nous proposerons, dans une premiére intention, un mode de
calcul tres simple du Cn, de ces panneaux cellulaires (en subsonique incompressible),
calcul basé sur des hypothéses physiques tres simples. Puis nous confronterons les
résultats de ce calcul avec la réalité des tests en soufflerie extraite d’un nombre
conséquent de textes. Cette confrontation nous amenera a adapter notre premiére
proposition de calcul en une deuxieme proposition de calcul, laquelle semble Iégitimée
par la réalité des tests.

L’exploitation des textes susdits nous aura, au passage, obligé a évoquer les
interactions diverses entre les panneaux cellulaires et le fuselage qui les porte
(amplification du flux, masquage selon I’orientation en roulis, etc.), cette derniére
question de 1’orientation en roulis étant reprise vers la fin dans un chapitre spécial.

Nous irons également nous frotter aux limites du domaine subsonique
incompressible en faisant état des méthodes permettant de fixer ces limites (au-dela
desquelles les panneaux cellulaires sont victimes d’un engorgement transsonique trés
préjudiciable a leur efficacité).

Sur notre lancée, nous aborderons le probléeme de la Trainée des panneaux
cellulaires en explicitant une méthode simple pour son calcul, ainsi qu’en indiquant des
méthodes permettant aux amateurs de la mesurer. La résistance mécanique des
panneaux cellulaires sera également traitée.

De méme nous relaierons une fagon de prolonger la partie linéaire de la courbe
de Portance Normale (qui s’étend jusqu’a 7°) par une partie non linéaire (allant jusqu’a
15°).
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INTRODUCTION :

Depuis quelques années on observe une utilisation croissante des panneaux
cellulaires pour la stabilisation de fusées et missiles ou pour celle des vaisseaux
spatiaux en cas d’évacuation d’urgence, par le haut, de I’équipage, comme ci-dessous
pour ce projet états-unien du MLAS :

Sur cette image, les panneaux cellulaires sont utilisés pour stabiliser la capsule
lorsqu’elle est extraite vers le haut (on apercoit d’ailleurs sur son pourtour les fusées
pyrotechniques qui doivent la propulser dans cette direction).

En anglais, ce type de panneaux générateur de Portance est appelé grid-fin ou
lattice fin, grid signifiant grille, gril ainsi que réseau et lattice : treillis, croisillons .

En langue russe, d’aprés I’encyclopédie En.wikipedia, ces dispositifs sont
nommés ailerons (ou panneaux ?) de Belotserkovskiy °.

C’est d’ailleurs cet aérodynamicien, S. M. Belotserkovsky, qui semble étre
I’inventeur, ou en tout cas le grand promoteur, de ce type de panneaux...

La recherche aérodynamique russe a en effet, dans les années 1960, fondé
beaucoup d’espoirs sur ces éléments porteurs tres spéciaux : elle les voyait comme
dispositifs de contrdle sur des navettes ou comme plans porteurs sur des satellites
destinés a regagner le sol en planant :

! dans lattice windows : fenétre a petits carreaux a croisillons. ..

2 http://en. wikipedia.org/wiki/Grid fin : « (Grid fins or lattice fins) [...] In Russia, they are referred to as
Belotserkovskiy grid fins. » (du nom de 1’aérodynamiciern russe Sergei Belotserkovsky ou ii ou iy). Voir :
Belotserkovskiy, S. M., et al : “Wings with internal framework”, Machine Translation, FTD-ID(RS)-
1289-86, Foreign Technology Division, February1987, que nous n’avons pu consulter (la date de 87 est
intéressante).
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New Defense Order Strateqy N°4

On retrouve d’ailleurs I’image de la navette a corps-porteur et plans persiennes
canard dans le portrait de Gagarine ci-dessous :

FarapwH B Kot Tpy6e ¢ tor
Gagarin in the wind tunnel with a model of YG
OCTOBER'11 | 05| NEW DEFENCE ORDER STRATEGY

New Defense Order Strateqy N°5

Le méme Gagarine, sous la houlette de S. Belotserkovsky, participa d’ailleurs a
I’installation de panneaux cellulaires sur le vaisseau Soyouz en configuration
abortive 3. Nous reviendrons bien sir dans le courant de ce texte sur ce cas de Soyouz.

® Gagarin joined the research scientific work of the lattice fin team in January-February 1964 to work
over the Soyuz spaceship [...]. At the academy the cosmonauts thoroughly studied the aerodynamics of
the recovery package model for the spaceship with lattice fins in all modes. Equipped with lattice fins the
spaceship gave good results showing that the model could be stabilized at the angles of attack up to 10).
(tiré de “Gagarine’s Diploma”, Vitaliy Lebedev, New Defence Order Strategy N°5 October 11).
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En francais, la dénomination desdits panneaux cellulaires ne semble pas fixée
dans I'usage. Ce peut étre une chance dans la mesure ou il n’est alors pas trop tard pour
proposer une dénomination raisonnée (et pédagogique) de ces organes aérodynamicues.
Nous avons pris sur nous, dans ce texte, de les appeler panneaux cellulaires, mais
I’expression ailerons cellulaires pourrait également étre adoptée.

Nous pensons en effet que I’on peut expliquer le fonctionnement de ces
panneaux en les considérants, pour I’essentiel, comme une juxtaposition de cellules
imposant une déflection a I’air qui les traverse. D’ailleurs, I’ensemble des auteurs
anglo-saxons appellent bien cells (cellules) les éléments constituant les panneaux. (nous
y reviendrons).

D’autre part, il nous semble que des dénominations traduites brutalement de
I’anglais, comme panneaux treillis ou panneaux grillagés, ne rendent pas compte (pas
plus que I’humoristique dénomination de raquettes) des phénoménes aérodynamiques
qui s’y produisent : au contraire, de telles dénominations induisent en erreur le public en
accréditant 1’idée que ces panneaux fonctionnent en trainée, comme les stabilisateurs de
certains volants de Badminton :

255
| L g

...alors que ce n’est nullement le cas.

L’expression frangaise coupe-frites serait somme-toute plus parlante, puisque,
de la méme fagon que cet organe coupe les pommes de terre, les panneaux cellulaires
coupent proprement I’air qu’ils rencontrent. Voici d’ailleurs un coupe frites en acier, de
bonne facture, a peine modifié par nous :
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Du point de vue historique, et toujours a propos de cette dénomination, il est
geme

d’ailleurs indispensable de rappeler que beaucoup de cerf-volistes du début du 1
siécle ont fait voler des cerfs-volants cellulaires, dont Joseph Lecornu :

Fi. 153. — G de Vi — Multicellulaires droit et oblique (M. Lecornu).

Images tirées de Les Cerfs-volants de Joseph Lecornu
Numérisé par Google

Fie. 82. — Planeur mul Iticellulaire de J. Lecornu.

Et de fait, I’adjectif cellulaire est encore tres utilisé actuellement par les cerf-
volistes.

A notre sens, ce sont bien ces mémes réseaux de cellules que I’on retrouve sur
les vaisseaux spatiaux du 21°™ siécle :

Crédits: ESA - S. CORVAJA
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Sur I’image ci-dessus, les panneaux cellulaires sont repliés, mais un systeme
pyrotechnique les déploie lorsque 1’éjection (par le haut) de la capsule est décidée.
Voici une vue d’artiste que nous avons réalisée de cette capsule Soyouz en cas
d’¢jection :

D’aprés un document : ESA - S. CORVAJA

En médaillon est ajoutée une image d’un essai de sauvegarde du vaisseau
Chinois Shen-Zhou qui reprend, comme I’on sait, les caractéristiques du vaisseau
Soyouz.

Une telle évacuation de I’équipage a réellement eu lieu lors du vol Soyouz
T-10-1. Cet épisode est raconté par Wikipédia a ce lien.

Dans la présente étude, et par raison de simplification, nous nous limiterons
d’ailleurs a des panneaux cellulaires plans, tels que ceux qui équipent la capsule habitée
Soyouz ci-dessus.

Peut-on estimer simplement les capacités stabilisatrices de ces panneaux

cellulaires ? En un mot, est-il possible de quantifier facilement leur Portance (du moins
dans le domaine subsonique ou Go Mars ! se cantonne) ?
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Nous pensons que ouli.

Le texte ci-dessous résume 1’aventure qu’a constituée pour nous cette
quantification. Il aurait été beaucoup plus court si nous n’avions pas tenu, pour des
raisons pédagogiques, a y faire apparaitre in extenso la plupart de nos calculs.

Le sujet principal de notre recherche est bien la Portance des panneaux

cellulaires ; mais vers la fin de ce texte, nous émettrons quelques remarques sur la
Trainée a attendre de ces panneaux.

EVALUATION DE LA PORTANCE DES PANNEAUX CELLULAIRES:

Décrivons a présent la méthode dont nous avons eu I’intuition : Elle consiste a
séparer par la pensée la Portance Interne (suscitée par I’air passant dans les panneaux)
de la Portance Externe (suscitée par I’air passant sur les bords des panneaux, comme
I’air passe a ’extrados et ’intrados d’une aile)...

Evaluation de la Portance « Interne » :

Notre intuition de base a été que la déflection des filets d’air par de tels
panneaux devait &tre complete des lors que leur corde relative atteint une valeur
suffisante :

Corde
¢

—
EWG’ d
—
—
=
L

Par corde relative, nous entendons le rapport de la corde ¢ de chaque cellule,
mesurée dans le sens de I’écoulement, au coté d de chaque cellule (tels que représentes
ci-dessus en fuchsia) :

Autant dire que nous pensons, s’agissant de panneaux utilisés dans un
empennage stabilisateur de fusée, que I’air pénétrant dans les cellules de ces panneaux
avec I’incidence a de ’embardée doit en sortir dans I’axe de la fusée (comme ci-
dessous ou une fusée s’est mise en embardée dans le plan horizontal de lacet) :
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...et donc que le calcul de la Portance créée par le passage de ’air dans leur
cellules (que nous allons appeler Portance Interne) devait étre justiciable, a tres peu
pres, du méme calcul que nous avons effectué pour la Portance Interne des empennages
multitubulaires (voir notre texte a ce sujet).

Nous avions dégagé tres simplement, pour cette Portance Interne, la valeur
théorique :

[Funine =% pV?2Sa |
...expression de la Force Normale naissant de la déflexion de I’air a
I’intérieur d’un tube rectiligne de section interne S, de longueur

suffisante et orienté d’un angle a (en radians) par rapport au flux
a I’infini.

Si ce calcul vaut pour la déflexion d’une unique cellule circulaire, il vaut autant

pour la déflexion créé par un panneau constitué de multiples cellules telles que celles de
nos panneaux cellulaires.

Ce qui revient a écrire que la Surface de Portance Equivalente interne d’un
panneau cellulaire (pour ce qui est de sa Portance Interne) sera :

SPortEqu = 2 Span

...en 1/rad, avec Span la section frontale du panneau ou surface de passage ou
encore surface de capture.

Al reste, et ainsi que nous 1’avons précisé dans notre texte susnommé, cette
valeur théorique du Cx, propre * de 2 peut étre calculé simplement en considérant la
variation de Quantité de Mouvement Normale imposée a I’air par la mise en incidence
d’un panneau. On trouve alors, pour le libellé complet de la Force Normale :

YopV? 2'S cos(a) sin(a)

4 _..par propre nous entendons « relatif & sa propre surface de passage »...
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Nous n’insistons donc pas sur la démonstration de cette valeur théorique.

Il nous est apparu avec retard, en feuilletant son inestimable ouvrage « Fluid
Dynamic Lift », qu”Hoerner propose & la page 19-16 la méme valeur théorique pour la
Portance Interne des ailes annulaires :

« Nous ne disposons pas a I’heure actuelle [Hoerner écrit ceci en 1967] de
résultats expérimentaux convenables montrant I’influence d’un conduit axial sur la
Portance et le Moment longitudinal d’un Corps Elancé. Considérant un cylindre ouvert
a un écoulement sans obstacle sur toute sa longueur, la déflexion du volume d’air y
produit théoriquement :

T

C=2 a=2 180
...ou le coefficient est basé sur I’aire frontale »

a° = 0,035 a°

Dans cette équation a est en radian et a° en degré]

Le grand aérodynamicien cautionne donc, (avec plus de cinquante années
d’avance) par son libellé 2 @ notre intuition d’un Coefficient de Portance de 2 par
radian...

Il ajoute méme, a propos de la localisation de cette Portance Interne :

« [on peut admettre] que la déflexion de I’air se produit des I’entrée ou pres de
I’entrée du conduit axial [...] »

Insistons sur le fait que cette valeur théorique de 2 par radian ne prend en
compte que la déflexion interne et qu’elle ignore 1’apport de la Portance des bords des
panneaux.

Quel est I’apport de ces bords ?

A notre sens, certains de ces bords se comportent en extrados et d’autres en
intrados, quand d’autres, restant dans le plan de 1’incidence, ne peuvent développer de
Portance.

® Nous avons corrigé en rouge 1’oubli par le grand homme du coefficient 2.
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Ainsi, sur le schéma ci-dessous ou le corps est en lacet dans un plan horizontal,
les surfaces bleu dense participent a la Portance du panneau en tant qu’intrados alors
que les surface opposées, désignées par des fleches fuchsia, y participent en tant
qu’extrados. :

Voo

ﬂ.’ 1
“~~-Alacet o dans un plan horizontal ]

Bords extrados

Ces bords (sur le schéma tous les bords verticaux) participent donc a la
déflexion de I’air, alors que les bords qui leur sont perpendiculaires (les bords
horizontaux qui ,demeurent dans le plan de I’incidence) ne participent pas a la
Portance...

Dans le courant du présent texte, nous appellerons bords-envergure les cotés
des panneaux qui s’¢éloignent du corps de la fusée (ci-dessus les bords verticaux des
deux panneaux 1 et 3 et les bords horizontaux des panneaux 2 et 4). ®

Dans ce texte également, nous appellerons principaux les panneaux dont les
bords-envergures sont normaux au plan de I’incidence, comme les panneaux 1 et 3 ci-
dessus.

Les deux autres panneaux (nous nous limiterons au cas d’empennages de 4
panneaux) seront désignés comme panneaux secondaires.

® Si nous avions osé, dans un soucis de simplification, nous aurions nommé vergues ces bords qui
s’¢éloignent du fuselage, renouant ainsi avec la racine marine du mot envergure.
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Ces choix lexicaux, dont on verra qu’ils sont naturels, sont illustrés par le
schéma ci-dessous. Ce méme schéma montre que les bords-envergures participent ou
non a la Portance selon qu’ils appartiennent a un panneau principal ou non :

Bords-envergures

Voo

\“xz\iacet a dans un plan horizontal

Bords-extérieurs

Panneaux principaux

Les fleches marron indiquent les bords extérieurs des panneaux.

Note sur notre détermination en soufflerie artisanale de la Portance de tels panneaux :

Dans notre texte ETONNANTE STABILITE AERODYNAMIQUE DE LA CAPSULE
SOYOUZ EN CAS D’EJECTION, nous faisons état de nos modestes mesures de
Portance, a I’aide de notre soufflerie artisanale, d’'une maquette du vaisseau Soyouz
équipé de deux panneaux a cellules orthogonales ” :

(sur cette vignette tirée d’une vidéo, le cone de la capsule était a peine
visible, nous I’avons légerement contrasté)

Voici encore 1’un de ces panneaux saisi a I’occasion d’un autre type de tests :

" ... orthogonale en ceci que les parois des cellules sont paralléles aux bords des panneaux.
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Nos tests nous ont indiqué que la capsule Soyouz, munie de ces deux
panneaux en position verticale, voit son CPA en lacet passer du raccordement cone-
partie cylindrique a 75 mm en arriere. Ce qui donne & ces deux panneaux, compte
tenu des différents bras de levier, un Cy, de 0,8 Cyocap (Cracap €tant le Cy, de la
capsule nue, que nous croyons légerement supérieur a 2).

La Surface de Portance Equivalente d’un seul panneau est donc de :

0,4 Cnacap ®D’/4  (si D est le diamétre de la capsule °).
Il est plus élégant de faire apparaitre Sipa, , la section frontale d’un seul

panneau, ou section de passage ou de capture de ’air, qui, d’aprés nos mesures, est
de 0,2645 D* :

Seortequipan = 0,4 Cratuse (/4) 0,2645 D? /0,2645

...ce qui fait que la Surface de Portance Equivalente d’un panneau est :
SPortEqulPan = 1,188 Cnause S1pan

...soit :
SPortEqulPan = 2,38 Sipan o
...si ’on donne a Cygsuse 12 valeur minimale de 2 °.

Il faut, au demeurant, remarquer que ce coefficient de Portance Normale de
2,38 serait accru si 1’on adoptait comme Cy, du cone d’ogive de la capsule Soyouz
un Cy, SUpérieur a 2.

Tout en restant dans le méme ordre de grandeur, ce coefficient de Portance
Normale minimal de 2,38 est donc supérieur a la valeur théorique que nous avons
dégagée pour la seule Portance Interne des panneaux isolés. C’est normal si ’on
songe que s’ajoute a cette Portance Interne celle due a ’action de I’air sur les bords-
envergures de ces panneaux, ces deux Portances étant de plus amplifiée du fait de la
présence du fuselage de la capsule. Nous reviendrons sur tout cela dans les
paragraphes qui suivent...

Convenons d’ailleurs que, sur la vignette tirée de la vidéo de nos tests, le
nombre de cloisons verticales de ces panneaux en bristol est trop faible pour que la
déflexion d’air qu’ils entrainent soit compléte...

& Puisque le Cy est rapporté a la section de la capsule.
® Alors que nous pensons que ce Cnyg est un peu plus fort. ..
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Evaluation de la Portance « externe » :

Comment peut-on calculer cette Portance Externe ?

Nous avons eu I’intuition que les bords-envergures des panneaux reconstituent
a leur surface I’écoulement qui existerait sur I’extrados et I’intrados d’une aile de méme
aire qu’un seul d’entre eux :

e Bord "extrados"

Bord "intrados"

/ﬁ
=
=
—

T

o

Sur ce schéma, on peut voir une représentation de ce que pourrait étre
I’écoulement sur les deux bords d’extrados et d’intrados d’un panneau cellulaire.

L’écoulement interne est représenté en bleu clair et I’écoulement externe (celui
qui nous intéresse présentement) en bleu dense.

Si I’on fait donc mentalement abstraction de la partie interne du panneau et de
son écoulement bleu clair, on peut estimer qu’intrados et extrados sont bien soumis a
I’écoulement classique qui existerait sur une aile.

Nous avons d’ailleurs réunis ci-dessous, par traitement de I’image ci-dessus,
I’intrados, I’extrados et leur écoulement :

Intrados et
extrados
réunis
\\
.
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La Mécanique des Fluides nous assure que si cette "aile-bords" *° plane et

mince étaient infiniment allongée (ce que 1’on peut envisager a titre indicatif), on
pourrait attribuer & sa surface portante un coefficient de Portance de 2z (par radian, en
référence a sa propre aire).

Mais pour plus de précision, nous pouvons calculer la Portance sur cette "aile-
bords" en utilisant la formule semi-empirique de Diederich.

Cette formule semi-empirique donne le Gradient de Portance Normale propre
(c.-a-d. en référence a sa propre surface) d’une aile mince et plane. Restreinte au cas des
cas des ailerons sans fleche, elle prend la forme :

TA

CNa:
A
1+ [(1+7)

...€quation ou :
Cho est le gradient de Portance Normale de I’aile par radian
d’incidence, en référence a sa propre surface (ici c*e, i e est
I’envergure de Iaile et ¢ sa corde)
et A I’Allongement aérodynamique de 1’aile, a savoir ici e/c .

Ce sont ces principes de calcul que nous utiliserons dans notre exploitation des
textes qui suivent pour évaluer la Portance Complete des panneaux (somme de leurs
Portances interne et externe).

Pour la panneaux de formes rectangulaires, la Portance Complete sera donc
exprimeée par la formule suivante :

1+ 1+

...qui est le gradient de Coefficient de Portance complet d’un panneau isolé
(voir plus bas) par radian et en référence a sa propre section de passage e?.

Les paramétres e, £ et ¢ apparaissant dans ce libellé (respectivement envergure,

largeur et corde) sont définis dans le schéma suivant, la fusée effectuant une embardée
en lacet :

19 Nous écrivons bien "bords" au pluriel.
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Incidence a
en lacet horizontal
»

A

Faisons remarquer que dans le libellé ci-dessus, nous n’avons volontairement
pas simplifié le dernier terme pour lui conserver sa qualité mnémotechnique.

Pour les panneaux de formes non rectangulaires, comme les panneaux ci-
dessous :

u-Tar
0.008 TY"

V4 /\—o.sn e

G13 G15 G16
Short chord Long chord
c/d=1,03 c/d=0,52 c/d=0,79

...le libellé déja donné prendra la forme :
e
"[ C ] ce

eq2 Sp
[E] an

4

CNa:2+

1+ 1+

...qui représente notre pronostic du Coefficient adimensionnel de Portance
Externe d’un panneau cellulaire principal en référence a sa propre section de passage
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Span (€ est toujours, en premiére approche, la dimension totale du panneau dans le sens
de I’envergure)

On verra d’ailleurs que ces libellés évolueront a la fin de notre texte.

Le Cnq complet d’un panneau est évidemment la somme de ce Cnq €Xterne et
du Cy, interne valant 2, nous ’avons vu.

Ici cependant nous devons encore attirer 1’attention sur le fait que la Portance
Compléte ainsi libellée est celle d’un panneau isolé, en dehors de I’influence d’un
eventuel fuselage.

L’influence d’un fuselage produit en effet le résultat (bien connu des fuséistes)
d’amplifier notablement (de magnifier) la Portance de certains des ailerons qui lui sont

accolés (nous y reviendrons au cours de I’exploitation des textes découverts par nous)...

Ce principe de la séparation des Portances Interne et Externe peut-il étre
corroboré par d’autres configurations plus classiques ?

Nous pensons que oui. En effet, il n’y a pas de différence, du point de vue de
I’écoulement, entre nos panneaux cellulaires et les ailes en persiennes telles que celles
d’Horatio Phillips présentées ci-dessous :

A
1
|
AJ
1

-
1

http://alain.vassel.pagesperso-orange.fr/

De fait, pour une mise en incidence de type aviation, le comportement des
plans horizontaux en persiennes d’Horatio Phillips est tres proches de celui qui

existerait sur les plans horizontaux des panneaux cellulaires, les plans verticaux de tels
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panneaux ne pouvant guére, quant a eux, modifier 1’écoulement que par leur faible
épaisseur.

Sur un modeéle ultérieur qui soutint un vol de 150 m, Horatio Phillips a
d’ailleurs repris les efforts existant sur ses ailes horizontales par des lattes verticales :

La machine de 1907 d’Ho étre son garage ; I’avant est a gauche (on y apergoit I’hélice)
Document Wikipédia

Mais quittons ces dispositifs de sustentation a ailes en persiennes pour une
configuration plus simple : le biplan. Et voyons si le principe de notre séparation des
Portances Interne et Externe peut étre appliqué a cette configuration.

Attention, notre quantification de la Portance développée par I’écoulement
interne ne peut souffrir de reproches scientifiques : Elle n’est qu’une conséquence des
lois de la physique et les panneaux cellulaires ne peuvent y échapper.

Par contre, notre quantification de 1’écoulement externe est plus risquée : il est
possible que cette quantification soit inexacte (par défaut ou par exces). Mais comme
nous pensons que sur beaucoup de panneaux cellulaires la Portance des bords-
envergures ne représente que quelques dixiemes de la Portance totale, nous estimons
que l’erreur sur cette Portance "externe" ne sera pas trop génante.

A titre de vérification de nos assertions, imaginons & présent un biplan formé
de deux ailes planes et fines d’envergures e infinies et de corde c, placées 1'une juste au-
dessus de I’autre a I’incidence O a une distance égale a c.

Mettons I’ensemble en incidence dans un écoulement :
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(la représentation de I’écoulement est de nous)
Quel est le coefficient de Portance que les logiciels attribuent a ce biplan ?

Ce Coefficient est donné a la page de Techniques de I'aéromodélisme de
Philippe Kauffmann : Pour un biplan formé de deux profils symetriques NACA0012, il
est de 5,73, (en référence a la surface alaire totale de 2 e c et pour une envergure e
infinie).

Et quel est le Coefficient de Portance que le méme logiciel attribue a une seule
des deux ailes de ce biplan (en I’absence de I’autre aile) ?

La théorie nous indique qu’elle vaut 27 (en référence a la surface e*c
I’envergure e étant toujours infinie), mais le logiciel Javafoil, utilisé par Phillip
Kauffmann nous donne 6,85 (par radian).

Nous sommes d’ailleurs interloqué (et interpell¢) par ce résultat puisqu’il est
supérieur a la valeur théorique de 2 = = 6,28...

C’est stirement trop puisque la valeur pratique de la pente de Portance (le Cny)
que I’on trouve en général dans la littérature pour une aile d’envergure infinie est 0,1
par degré, soit 5,73 par radian **. Cette valeur, trés mnémotechnique, de 0,1 par
degré est donc bien légérement inférieure a 2 m.

Rappelons au passage que cette valeur pratique vaut pour tous les profils
d’ailes (il n’y a donc pas de profil plus porteurs que les autres)...

1 e Cy, des avionneur n’est pas exactement le Cnq des fuséistes, mais aux incidences nulles, les
deux valeurs se rejoignent...
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Calculons nous-méme, a présent, le coefficient de Portance du biplan, sur notre
hypothese que :

- I’écoulement interne assure une déflexion totale a I’air passant entre les
deux ailes ;

—> et que la Portance développée par 1’extrados de I’aile supérieure est
équivalente a celle développée par I’extrados d’une aile unique tandis que la Portance
développée par I’intrados de 1’aile inférieure est équivalente a celle développée par
I’intrados d’une aile unique.

La Force de Portance développée par I’écoulement interne est donc :
g*2*ce*sin(a) (q étant la pression dynamique et o I’incidence)
La Force de Portance développée par I’écoulement externe est :
g*2w*ce*sin(a)

La Force de Portance Totale est la somme de ces deux forces ; c’est :
g*ce* (2w + 2)*sin(a)

Le coefficient de Portance de ce biplan, en réference a la surface alaire totale
(2*ce) est donc :

n+1=414

Il est a comparer au coefficient donne en 2D par le logiciel Javafoil, a savoir
5,73.

Ce coefficient de Portance de & + 1 est également a comparer au coefficient 2#
du monoplan :
Le quotient des deux coefficients est alors :

(m+1) /27 =0,66

Nos comptes nous indiquent donc que le biplan est d’une efficacité tres
inférieure au monoplan : & surface alaire égale et donc & friction équivalente *2, le biplan
présentera une Portance plus faible ; il faudra donc compenser cette faiblesse de la
Portance en augmentant sa surface alaire totale, et donc sa surface de friction, ce qui
aura comme conséquence de diminuer sa Finesse aérodynamique.

Le rapport des coefficients de Portances biplan/monoplan donné par le logiciel

2D Javafoil sur la page de Phillip Kauffmann est, quant a lui, de 0,836...

Une exploitation des tests en soufflerie effectués naguére a I’intérieur de la
soufflerie a densité variable par Max M. Munk sur un monoplan, des biplans et

12 Nous prenons ici cette friction comme critére de la Trainée...
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triplans *%, nous conduit & un quotient des Coefficients de Portance biplan/monoplan de
0,745 (egalement plus fort que le notre, donc) et a un quotient des Coefficient de
Portance triplan/monoplan de 0,707 .

Il faut remarquer néanmoins que ces essais sont effectues en 3D, c'est-a-dire
qu’ils prennent en compte les phénomeénes marginaux existant sur les ailes, alors que
notre réflexion se cantonne a la 2D (I’écoulement interne dans les panneaux cellulaires
ne souffrant d’aucun probléme d’extrémité).

EXPLOITATION DES TEXTES GLANES SUR LE WEB

Ces investigations théoriques effectuées, mettons-les en pratique dans des
exemples d’utilisation de panneaux cellulaires découvert sur le Web :

D’abord, puisons des enseignements dans un texte de Misra, Ghosh et Ghosh.

Ceux-ci relatent une étude intéressante de plans multiples montés en
persiennes. Comme nous 1’avons dit, les plans en persiennes se comportent comme ceux
des plans des panneaux cellulaires qui sont mis en incidence ; ’autre jeu de plan
(verticaux, en grisé ci-dessous) ne constitue que des cloisons régulierement espacees sur
I’envergure des plan porteurs proprement dits et n’a pas d’influence aérodynamique

notable (hormis un ajout de Trainée) :
% Cloisons
—

Ces plans en persiennes ont été étudiés seuls *> (un peu au-dessus du plancher
de la soufflerie), a un Reynolds de 308 000, par les trois auteurs qui les nomment
“cascade fins”.

13 Les plans multiples, de longueurs égales, sont écartés d’une corde et sans décalages.

Y11 faut d’ailleurs admettre que pour le triplan, notre calcul pronostique un quotient de 0,54

15 “In order to eliminate any body fin interference, these cascade fins were tested in fin alone
configuration without body.”
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Deux séries d’essais ont été effectués : avec ou sans plaque d’extrémité, cette
plaque d’extrémité étant bien sr posée sur le saumon des plans-persiennes (“end plate”,
ci-dessous) :

i /End Plate

Fig. 2: Cascade fin without and with end plate (Rear View at a.=0)
L’allongement des plans était de 2 et leur corde 0,1 m

Les auteurs dressent le graphe des Coefficients de Portance C. (le coefficient
des avionneur, établi en repére vent) pour 1, 3, 4 et 5 plans disposés 1’un au-dessus de
Iautre (en cascade), mais avec un écart d’une demi-corde *°

.

¥

1

A

10.00000 au‘{( 10.00000 20.00000 30.00000 4000000 50 0000 6000000

Fig. 3 C, vs. Alpha for different n (n=no. of planar members): g/c = 0.5 (WT Data)

La courbe la plus basse, correspondant a un plan unique (mince et plat) affiche
une pente de 0,608 pour 10°, ce qui donne 3,48 par radian.

Or ce monoplan présente un élancement géométrique de 2. Si, comme nous le
croyons, il est placé sur une plaque d’extrémité a son emplanture, son allongement
aérodynamique doit étre pris comme 4 (du fait de I’effet miroir de la plaque
d’emplanture).

La formule de Diederich lui promet alors un Coefficient de Portance (rapporté
a sa surface portante de 0,02 m?, de 3,9.

Ce Coefficient adimensionnel doit étre comparé au 3,48 que nous mesurons sur
le graphe. Nous sommes évidemment dans le méme ordre de grandeur.

16 Cest le terme g/c = 0,5 (pour gap/chord) qui apparait dans la légende du graphe.
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Si I’on observe cependant qu’a I’incidence nulle le montage utilisé témoigne
d’une Portance négative, le gain en Portance pour 10° devient plus fort et le Coefficient
de Portance prend la valeur de 4 sur ce graphe de Misra et Consorts.

Ces vérifications tendent néanmoins & prouver que les courbes de ce graphe
sont obtenues avec une plaque d’emplanture mais sans plaque d’extrémité au saumon
(avec une telle plaque d’extrémité, le Coefficient de Portance serait beaucoup plus
proche de 2x ).

Les trois auteurs commentent ce graphique en écrivant que la Portance créée ne
croft pas linéairement avec le nombre d’élément porteur ', mais nous pensons qu’ils
évoquent 1a la forme des courbes sur toute la plage d’incidence.

En effet, il y a bien linéarité de la Portance en fonction du nombre de plan :
pour les incidence inférieures & 10°, le gain en C_ apporté par 1’ajout d’un élément
porteur demeure a trés peu pres constant.

Ainsi, pour I’incidence 10°, et par un simple traitement d’image, nous avons
mis en évidence cette linéarite :

STABILITY AND CONTROL OF AIRCRAFT BOMBS AT
HIGH ANGLE OF ATTACK, USING CASCADE FINS
Misra A, Ghosh AK, Ghosh K
360009 = ——— IIT, Kanpur 208016
R
A A
2456008 ] = =
¥ 1
o 4 /»,D ~a_
: 3
> :
~ k
- L5600 o~ o - -
Cy =5
/¥ 5 N ———nrd
- -a—-n=3
000
3 —a—
/ A s oR— 21
// o P ————
£ AT""’
) P
/8
10.04000 ] mir:u 10.00000 20.00000 30.00p00 40.00p00 50.00p00 60.00000

Alpha

Fig. 3 C, vs. Alpha for different n (n=no. of planar members): g/c = 0.5 (WT Data)

Les chiffres rouges représentent, bien sdr, le nombre de plans porteurs.

Il est d’ailleurs édifiant de noter que cette linéarité des apports de Portance ne
se prolonge pas jusqu’a I’origine des abscisses et ordonnées ! Ceci fait encore la preuve,
si besoin était, de la supériorité du monoplan sur les configurations a plan multiples en
matiére de génération de Portance.

17 «As expected the lift increases with increase in number of planar members for a given angle of
attack. However, this increase in lift is not linear.”
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A titre d’exemple, comme nous avons toutes raisons de 1’espérer, le CL créé par
deux plans serait située sur notre segment de droite rouge a la hauteur 0,81 pour 10°, (en
référence a ’aire choisie par les auteurs qui est celle d un plan porteur).

Quant au C,_ dégagé par le plan unique (n = 1), il peut étre lu & 0,608 pour 10°.

Le rapport entre la Portance du biplan et du monoplan serait alors 0,81 /0,608,
mais si I’on rapporte le C_du biplan a toute sa surface Portante (qui est le double du
monoplan), ce C,_ est divisé par deux. On trouve alors, comme rapport entre les C_du
monoplan et du biplan la valeur :

0,405/0,608 = 0,666
...alors que, ainsi Si nous le calculions selon nos intuitions (en prenant acte de

I’écart d’une demi-corde entre les plans), la valeur théorique de ce rapport est de
(m+0,5)/2n=0,579.

Quoiqu’il en soit de cette réflexion théorique, il ressort de notre tracé rouge ci-
dessus que I’ajout d’un élément porteur procure un accroissement en Coefficient de
Portance de ~ 0,22 pour 10 degrés ce qui correspond a 1,26 par radian (en référence a
la surface d’un unique plan porteur).

En référence a la section de passage entre deux plans, a savoir le produit de
I’envergure 0,2 m par I’écart entre plans, qui vaut une demi-corde soit 0,05 m, soit une
section de passage de 0,01 m, I’ajout d’un élément porteur entraine un accroissement du
Coefficient de Portance de ~2,50. '8

Cette valeur de 2,50 est donc un peu plus forte que la valeur théorique que nous
avons tirée de la simple prise en compte des Quantités de Mouvement. Un coefficient de
Portance Interne supérieur a 2 étant physiqguement exclu, cette valeur de 2,5 ne peut se
concevoir que :

- parce que ’écoulement extéricur des plans porteurs extrémes (intrados et
extrados) est plus porteur que 1’écoulement extéricur sur ’intrados et I’extrados d’une
seule aile (moins de pertes d’extrémité, nous y reviendrons a la fin de notre texte) ;

-> parce que, les assemblages de plans testés ne présentant pas de plaque
d’extrémité, I’augmentation du nombre de plans internes diminue les pertes
d’extrémités. Cependant, cet effet devrait s’atténuer au fil de ’ajout de plans
supplémentaires, tendance que ne montrent pas les courbes du graphe exploité par nous.

Les mémes trois auteurs ont effectué également en soufflerie des comparaisons
entre ces "cascade fins" (formés de plaque planes) avec d’autre "cascade fins" a lames
profilées symétriqguement (NACAQ0012). Nous empruntons a un autre texte auquel
certains des auteurs ont participé le schéma suivant présentant les deux types de

18 «“The reference area of 0.02 m2 and chord length of 0.1 m were used for nondimensiolizing the
force and moment coefficients.” Les courbes de la figure 3 sont établies pour un passage entre les plans
de 0,05 m, soit une demi corde, I’envergure de chaque plan étant 0,2 m.
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modeles (a gauche sont les modéles a plans profilés, a droite les modéles a plan minces
et plats) :

Modelling of Cascade Fin Aerodynamics Near Stall
using Kirchhoff’s Steady-state Stall Model

e 000zm Rakesh Kumar, Ajay Misra, and A.K. Ghosh
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Figure 2. Schematic of cascade fin model; AFC4_0.5N. Figure 1. (b) schematic of cascade fin model; FPC3_0.5Y.

(tiré ici d’un autre texte précisé sur I’image)
Attention au fait que le profil NACAOO012 n’est pas aussi épais qu’il apparait
sur ce schéma (il fait 12 % alors que le schéma lui donne ~20 %0).

D’autre part, il convient de remarquer que 1’écart entre plans adopté ici n’est
pas mesuré d’homologue a homologue (ce n’est donc pas exactement le pas entre deux
profils).

Ce choix est curieux dans la mesure ou il augmente I’emprise aérodynamique
générale des multiplans et donc leur surface de captation de 1’air : a notre sens, il rend
donc difficile la comparaison des mesures touchant les plans profilés avec les plans
non profilés méme espacés de la méme distance *°.

Ainsi, si I’on part de la situation de la figure 2 ci-dessus (modele
AFC4_F0.5N), la hauteur de passage entre deux plans profilés, mesurée du point d’arrét
d’un plan a celui du plan suivant, est de 0,05 + 0,012 = 0,062 et non 0,05 m comme
pour les plans minces et plats (si I’on néglige 1’épaisseur de ces derniers) : La différence
est quand-méme de 24 %.

Cette mise en garde effectuée, les comparaisons effectuées par les auteurs
donnent les résultats suivant :

19 Cette distance est nommée gap, en anglais.
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Fig. 4a. C_ vs. Alpha Fig. 4b. Cp vs. Alpha

(les courbes a marques plus espacées représentent le C._ et Cp de modeéles a
plans profilés)

Comme on pouvait s’y attendre, du moins pour les incidences inférieure a 20°,
le profilage n’apporte pas de gain en Portance ; au contraire, il diminue peut-étre
Iégerement celle-ci de 5 a 10°, et ceci malgré I’accroissement de I’emprise
aerodynamique de quelque 25 %, ainsi que nous le faisions remarquer.

Néanmoins ce profilage procure une nette diminution de la Trainée, du moins a
partir de 5° d’incidence.

Malheureusement pour nous, les auteurs n’indiquent pas a quelle configuration
correspondent ces graphes (nombre et écart entre plans, présence ou non de plaque
d’extrémite). ..

I1 nous semble d’ailleurs qu’ils ont évité de présenter clairement les tests
concernant les plans cascades avec plaques d’extrémités, les plus intéressants pour nous
et pour tous ceux qui s’intéressent aux panneaux cellulaires.

Comme on le verra, ce genre de réticence sera observe par nous chez d’autres
auteurs...

Gageons que de plus amples informations sur leurs tests finiront par étre
publiées par Misra, Kumar, Ghosh et Ghosh dans les années qui viennent.
Tournons-nous a present vers de véritables panneaux cellulaires :

ETUDE DES PANNEAUX DE LA CAPSULE SOYOUZ
EN CAS DE SAUVEGARDE :

Un groupe de sept aérodynamiciens russes de la ville de Korolev, dans la
région de Moscou, ont testé en soufflerie un modele de capsule avec tour de sauvegarde
ressemblant fort au vaisseau Soyouz évoqué dans notre introduction.

Leur texte, écrit en anglais, est illustré par un schéma du modele testé que nous
ne pouvons malheureusement reproduire car il est affecté du signe © signalant un
Copyright. Néanmoins leur mode¢le est trés proche de ’actuelle capsule que 1’on voit
fort bien sur le schéma et la photo suivants :
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Launch Escape System (CAC) Diagram
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Figure 2. Deployable grid fins on the Soyuz Launch Escape Syste.

Source : Grid Fin Stabilization of the Orion Launch Abort Vehicle.

Le texte russe présente la courbe du Coefficient de Force Normale Cy (appelé
Cy*). Ce sont les courbes & marques non barrées (mesures “without jets”), dont nous
avons repéré I’aboutissement a M 0,4 en rouge :

30 . T T T
C_“' with jets -y
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AERODYNAMIC SIMULATION AND A TEST TECHNIQUE FOR
INVESTIGATION OF A FLIGHT VEHICLE WITH

%8 JET ENGINE IN FRONT POSITION AND LATTICE FINS

V.V. Voronin, V.V. Koudriavtsev, V.I. Lapygin, Yu.M. Lipnitsky,
K.A. Stekenius, P.V. Tretjakov, and V.N. Shmanenkov

Central Research Institute of Machine Building,
141070 Korolev, Moscow region. Russia
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Fig. 2. The flight vehicle dy 1 istics in real

Par exemple, a ’incidence 3°, le Cy du corps complet ou Cy* (capsule plus ses
panneaux) est tres légerement inférieur a 0,3. De méme, aux incidences 6° et 9°, ce Cy
est tres légerement inférieur a 0,6 et 0,9.

Cette évolution tout a fait linéaire conduit a un Cn, de ~ 5,6 (par radian) (cette
valeur ne variant qu’assez peu en subsonique avec le nombre de Mach, surtout pour les
faibles incidences, comme on le voit ci-dessus).
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Quant a la position du Centre de Pression en subsonique (caractérisé ci-dessus
par le critere appelé trompeusement Cy), elle se situe dans I’entrelacs du jeu de courbes
supérieures (il s’agit toujours des courbes a marques non barrées) : notre trait rouge le
place a 86 % de la longueur du vaisseau.

Le parfait resserrement de ces courbes pour les différentes incidences indique
bien la constance en position du CPA et prouve accessoirement que la linéarité des
phénomeénes de stabilité n’est pas un vain mot.

Nous avons calculé selon la Théorie des Corps Elancés le Centre de Portance
de cette capsule, en nous basant sur le dessin réalise par les auteurs (non présenté ici).

Ce dessin, comme le dessin et la photo ci-dessus, fait état de la corolle de
quatre tuyéres de la tour de sauvegarde. A notre sens, cette corolle développe une
Portance malgré I’angle trés ouvert de sa partie centrale (comme tout corps non-élancé
qui se respecte). Il est cependant assez difficile de lui allouer une surface frontale.

Dans le doute nous avons considéré que la surface frontale de cette corolle
s’avancait diamétralement jusqu’au premier tiers de chaque tuyere :

{
o
q

(que les auteurs nous pardonnent cette référence a leur dessin)

C’est a cette aire frontale estimée que nous avons attribué un Cy, propre de 2
par radian %°)

Le reste de la surface-enveloppe de la capsule dessine un Corps Elancé assez
classique ; le voici ci-dessous en rouge, a gauche :

20 Méme la téte plate d’un cylindre présenté axialement au vent développe un Cyg , d’ailleurs
supérieur a 2 (voir notre texte sur ce sujet)
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La figure de droite symbolise en rouge également les Cn, génére par chaque
élément de surface de la capsule. 2

Le CPA est calculé de cette facon a 54,83 % de la longueur totale du vaisseau
(de la pointe de la tour de sauvegarde jusqu’au culot) : ¢’est le tiret horizontal rouge..

Si I’on ne prend pas en compte dans ce calcul cette corole de tuyere sous la
forme dudit cone, le CPA se trouve rejeté en arriére de quelque 5 % (non représenté).

Dans ce calcul, nous avons classiquement accorde a tous les accroissements de
section élémentaire un Cy, de 2 (en référence a cet accroissement).

Si par contre I’on s’entiche d’attribuer une Portance linéaire aux partie
strictement cylindrique de ce corps, le CPA s’en trouve reculé vers le culot de
1,2 %. %, soit assez peu puisque la hampe cylindrique de la tour compense la partie
cylindrique de I’habitacle...

Les esprits scrupuleux noteront que nous n’avons pas pris en compte dans notre
bilan de Portance I’avers de la corole de tuyere : il doit s’y développer un tourbillon
¢loignant I’écoulement de la hampe sur deux ou trois diamétres de celle-ci...

2! La Portance globale de chaque élément étant représentée par la distance a 1’axe du segment qui la
représente.

22 soit assez peu puisque la hampe cylindrique de la tour compense la partie cylindrique de
I’habitacle (calcul de la Portance linéaire effectué au taux de 0,03 par calibre de partie cylindrique)...

Ble Cnq de cet avers serait stabilisateur. ..
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Sur la base (contestable) de cette détermination du CPA du vaisseau, et en
reprenant la mesure du Cy, effectuée par les auteurs russes pour I’ensemble vaisseau
plus les panneaux cellulaires autour de 0° (& savoir les 5,6 déja évoqués), nous pouvons
nous risquer a effectuer dans Word la composition graphique des deux Portances en
jeu : ces deux Portances sont celle du vaisseau (assimilable a 2) et celle des panneaux,
(assimilable 2 5,6 —2 = 3,6) :

‘ 150 100 50 0

400

600
(// 800

/ 1000

1200

Le CPA qui découle de ce tracé graphique tombe a 1 % de celui mesuré par les
aérodynamiciens russes (c’est le tiret fuchsia) : empressons-nous de dire que ce succes
ne peut qu’étre mis sur le compte du hasard.

Il convient de préciser de plus que la section de référence des Cy n’est pas
définie avec précision dans ce texte ou I’on trouve seulement la mention : “midsection

area (flight vehicle reference area)”.
Néanmoins si I’on opte pour la section frontale du vaisseau comme surface de

référence, on obtient les résultats tout a fait réalistes ci-dessus...

Au demeurant, puisque ce sont les qualités de Portance des panneaux qui nous
intéressent, il nous reste a les établir en fonction de leur surface de passage.
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Nous le disions a I’instant, le Cn, de 3,6 des quatre panneaux est établi en
référence & la midsection du vaisseau 2*. Ce terme, choisi par la version anglo-saxonne
du texte, est d’ailleurs assez malheureux dans la mesure ou la section de référence
probable (celle du culot du vaisseau) n’est en rien située vers le milieu de celui-ci
(comme ce serait le cas approché pour un dirigeable ou beaucoup de voitures). Nous
pensons néanmoins que la section de référence est bien celle du culot du seul vaisseau
(sans prise en compte de celle des panneaux). En fait, on peut penser que le traducteur a
confondu la notion de maitresse-section avec celle de section médiane. °

Evaluation de la Surface de Portance Equivalente des panneaux :

Notre exploitation du texte attribue aux quatre panneaux le Cn, de 3,6.
La Surface de Portance Equivalente de ces quatre panneaux est donc de
3,6*Scapsule (Scapsute €tant la section de culot de cette capsule).

Le schéma accompagnant le texte russe n’est pas particulierement précis, mais
nos mesures nous indiquent que chacun des panneaux cellulaires offre une section de
passage de 0,287 fois la section de culot du seul vaisseau.

La section de passage des quatre panneaux est donc Sapan = 1,148*Scapsule-

Cela revient a écrire que Scapsute = 0,871*Sapan .

Comme la Surface de Portance Equivalente des quatre panneaux est
3,6*Scapsule , €lle est donc aussi de 3,6*0,871*Sapan = 3,136 Sapan).

Ce coefficient de 3,136 caractérise également la Portance d’un unique panneau,
mais en valeur moyenne, car (on I’a vu) il est plus fort pour certains panneaux et plus
faible pour d’autres.

Drailleurs il faut aussi remarquer qu’il ne caractérise pas non plus la Portance
moyenne d’un seul panneau isolé : la Portance des panneaux cellulaire montés sur la
capsule doit, comme dans le cas d’ailerons plans classiques, étre augmentée du fait de
I’interaction du fuselage sur I’empennage et également du fait de I’interaction de
I’empennage sur le fuselage %.

Rappelons la premiére de ces interactions, celle du fuselage sur I’empennage,
dans le cas des empennages d’ailerons plans classiques. Nous avons représenté ci-

2 «midsection area (flight vehicle reference area)”

2 Nous verrons plus bas que les aérodynamiciens états-uniens ont pris comme référence des
coefficients adimensionnels de leur capsule habitée en cas de sauvegarde 1’aire du bouclier thermique de
ladite capsule...

% |es ailerons rendent le fuselage légérement « porteur ».
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dessous ce qu’il advient des filets d’air bleu clair lorsqu’au lieu de contourner librement
le fuselage (cas ou, on s’en souvient, ils sont censé ne pas produire de Portance) ils
rencontrent les deux ailerons placés en incidence a par le mouvement de lacet de la
fusée dans un plan horizontal :

:Plan des filets d’air (loin du corps)

Ce schéma explique qu’il existe sur les ailerons un surflux qui augmente leur
efficacité 2’ . On peut évidemment voir le phénoméne comme la création, par le corps
de la capsule en incidence, d’un venturi accélérant I’air qui doit le contourner.

La disposition des panneaux cellulaires de la capsule Soyouz est, bien sdr,
assez différente de la disposition des ailerons classiques sur leur fuselage, mais de la
méme fagon, certains panneaux cellulaires, parmi les quatre de la capsule, vont
connaitre, a notre sens, un surflux di a la présence de cette capsule. Ce sera le cas, nous
semble-t-il, au moins pour les panneaux supérieur et inférieur lorsque I’on considére
que la capsule effectue toujours une embardée en lacet dans un plan horizontal comme

sur le schéma ci-dessus :
/ Plan des filets d’air (loin du corps)

. — 7 >

i

211 ’expression « surflux » est de nous. Nous espérons qu’elle n’est pas fautive. ..

%8 C’est cette accélération qui constitue notre « surflux » : elle s’accompagne bien sir d’une
dépression (selon la loi de Bernoulli), mais cette dépression agit des deux cotés des ailerons concernés et
n’a donc pas d’action.
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(devant la difficulté de la représentation, nous n’avons schématisé que les filets
d’air traversant le panneau supérieur)

Pour illustrer ce phénomeéne de surflux, reprenons encore une image de Karl S.
Orthner qui, dans sa thése, a fait calculer par Fluent I’écoulement autour d’un corps
ogivo-cylindrique muni de panneaux cellulaires :

AERODYNAMIC ANALYSIS OF LATTICE
GRID FINS IN TRANSONIC FLOW

THESIS
Karl S. Orthner, Ensign, USNR

AFIT/GAE/ENY/04-J09
Figure 60: Coarse Fin Streamlines M=0.7 AOA=-5 deg

Ce corps est ici & une incidence de —5° en tangage 2. On remarque bien que le
panneau horizontal qui nous fait face est I’objet d’un flux supplémentaire en provenance
du fuselage.

Evoquons juste 1’autre interaction, celle de I’empennage sur le fuselage, qui
produit le résultat de rendre porteur le fuselage au droit de cet empennage *. Elle est
plus faible que la premiére interaction, mais elle existe.

Les fuséistes utilisent pour prendre en compte de ces deux interactions
cumulées un coefficient multiplicateur (multiplicateur du Cy, de I’aileron isolé) dont la
valeur va de 2 pour les tres petits ailerons a 1 pour les ailerons d’envergure infinie
(absence d’interactions, donc).

Plus précisément, la valeur de ce coefficient multiplicateur est fonction de
I’envergure relative des ailerons e/D (quotient de ’envergure e d’un aileron par le
diametre D du fuselage).

La valeur mathématique de ce coefficient d’interactions ailerons <> fuselage

est:

1 e vide apparent qui se produit juste en arriére de ’ogive est le passage de la couche limite en
turbulent, tel que calculé par Fluent.

% e probléme est comparable & celui que pose la présence du fuselage d’un avion entre ses deux
demi-ailes...
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1
Coefinter = (1 + T+2(eID) )

-> e étant ’envergure unitaire de I’aileron (de I’emplanture au
saumon)
-> et D le diamétre du fuselage qui porte les ailettes.

En premiére intention nous reprendrons donc la méme valeur mathématique du
coefficient d’interactions empennage <« fuselage, pour au moins deux des quatre
panneaux, ceux qui se présentent normalement au plan de 1’incidence (plan de lacet
horizontal ci-dessous :

o = angle de
lacet dans le
plan horizontal

Panneaux dont la
Portance est amplifiée
par la présence du
fuselage

Comme, dans le texte des auteurs russes, ’envergure relative des panneaux de
Soyouz peut étre mesurée a 0,57 ou 0,47 selon I’endroit ot on la mesure (le dessin ne
brille pas par sa précision, nous 1’avons dit), le Coefficient d’Interactions vaut 1,47 ou
1,51. Adoptons la valeur de 1,5, par exemple.

Si seuls deux panneaux jouissent de ce surflux, le Coefficient d’Interactions
moyen est moitié : c’est 1,25.

La Surface de Portance Equivalente moyenne pour I’un des quatre panneaux
isolé en devient :
3,136/1,25 *Sypan = 2,51 Sipan >

C’est donc 2,51 qui serait le coefficient de Portance (ou Cy,) des panneaux
cellulaires de la capsule Soyouz lorsqu’ils sont isolés (sans influence de la capsule).

On gagne d’ailleurs, a titre de vérification, a refaire ce calcul a ’envers, en
partant de ce coefficient de 2,51 :

Portance totale de I’empennage = 2*1,5%2,51 Sp,, + 2*2,51 Sipan = 12,55 Sipan

%! La Portance de deux des panneaux pondérés par 1 et celle des deux autres par 1,5, le total fait 5 &
diviser par quatre pour la valeur moyenne d’un panneau.
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Cette Surface de Portance Equivalente est celle de tout ’empennage. Pour un
seul panneau elle sera en moyenne de 3,137 Sipan (NOUs étions partis de 3,136 pour
cette valeur moyenne)...

Attention au fait que, dans I’extraction de ce Coefficient de Portance, nous
n’avons pas considéré le phénomeéne de masquage du panneau sous le vent ** du
fuselage (nous y reviendrons). Si nous avions tenu compte de ce phénomene, nous
aurions degagé comme Cy, Une valeur un peu plus forte...

Acceptons donc cette valeur de la Surface de Portance Equivalente de 2,51
pour un panneau isolé (valeur tirée du texte des auteurs russes) : Est-elle conforme a
notre évaluation par la somme de ’apport des Portances interne et externe ?

Evaluation du Cn, des panneaux de Soyouz par un calcul selon nos hypothéses

Portance Interne : ,
Nous avons dit que I’apport de Surface de Portance Equivalente di a la
Portance Interne est de 2 Sipan (S1pan €tant la surface de passage d’un panneau isolé).

Dans le cas du modele de Soyouz testé en soufflerie par les auteurs russes
comme dans le cas du veéritable vaisseau spatial Soyouz, les cellules des panneaux sont
disposées a 45°. Eclairé par certains rapports d’essais en soufflerie (comme ceux relatés
dans le texte d’Hiroshima et Tatsumi, exploité par nous a la page 81), nous
considérerons dans ce texte que cette orientation a 45°des cellules d’un panneau n’a pas
d’influence sur la Portance Interne produite par ce panneau. Autrement dit, nous
considérerons que quelle que soit ’orientation des mailles qui la constitue, une cellule
assure une déflection complete de I’écoulement qui la traverse :

Cellules orthogonales Cellules a 45°

/\/\

Ces deux orientations de cellules donnent la méme Portance

%2 Pour nos lecteurs terriens (ou plutdt non-marins) rappelons que sous le vent signifie du coté opposé
au coté sur lequel le vent souffle sur un objet (qu’on appelle coté au vent).
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Portance Externe :

Quant a I’apport externe des bords-envergures, nous avons dit qu’il est celui
que fournirait un seul profil de méme corde et de méme envergure que ces bords-
envergures.

Pour le calculer, il nous faut donc connaitre les dimensions des bords
envergure des panneaux.

Les auteurs russes ayant, a I’aide de corrections diverses, ramen¢ les
coefficients aérodynamiques déterminés en soufflerie a ceux des vrais panneaux, ce sont
les dimensions des vrais panneaux que nous devons de méme utiliser pour déterminer la
Portance Externe générée par les bords-envergure.

Hélas, nous ne savons pas quelles sont les dimensions des vrais panneaux dont
les auteurs sont partis (leur vaisseau Soyouz est tres proche du vaisseau spatial habité
actuellement en service, mais ce n’est pas tout a fait le méme).

Dans le doute, nous avons quand-méme choisi de prendre des mesures sur les
panneaux du vaisseau spatial actuel (parce que nous pensons que la dimension des
cellules a été fixée d’emblée au moment du choix de ce systeme de stabilisation et donc
que les auteurs russes ont utilisé cette dimension de cellules qui est restée inchangée
depuis le début).

Nous allons donc déterminer les dimensions des bords-envergure par 1’analyse
de la photo déja présentée plus haut : celle-ci semble indiquer un allongement des bords
envergure de 10 (nous tenons compte du fait que ces bords sont plus grands que les
panneaux eux-mémes).

Rappelons notre méthode : Sur le schéma ci-dessous, chaque filet d’air venant

horizontalement (de la gauche et légerement vers nous) se trouve défléchi vers sa propre
gauche en traversant les cellules (tout en restant dans un plan horizontal).

Intrados

Les bords externes du panneau forment pour nous un extrados (en bleu
turquoise) et un intrados (face arriere du bord du panneau, qui nous est cachée).

Et nous avons expliqué que nous recollions par la pensée ces deux surfaces
pour reconstituer une aile unique, mince et plane.
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L’allongement de cette aile plane, nous I’avons dit, est 10.

En vertu de la formule semi-empirique de Diederich restreinte au cas des cas
des ailerons sans fléche, a savoir :

TA

CNa:
A
1+ [(1+7)

...équation ou :
Chaq est le gradient de Portance Normale de ’aile par radian
d’incidence, en référence a sa propre surface,
et A1’ Allongement aérodynamique de 1’aile, & savoir ici e/c .

...un tel allongement de 10 promet donc un coefficient Cn, de 5,15 (en
référence a I’aire d’un bord-envergure)

L’observation des photos de la vrai Soyouz nous indique que les bords
envergures ont chacun une surface de 0,17 Sipan.

La Surface de Portance Equivalente des bords porteurs du panneau est donc
5,15*0,17 Sj_Pan = 0,88 S]_Pan.

Cette Surface de Portance Equivalente Externe est donc & rajouter & la Surface
de Portance Equivalente Interne.

La Surface de Portance Equivalente Totale du panneau isolé est donc, d’aprés
nos comptes et nos suppositions de :

SéqulPan 1solé = 2,88 S1pan

...qui est notre estimation de la Surface de Portance Equivalente d’un panneau
d’aire Sipan formé de 10x10 cellules cubiques.

Le résultat que nous avions degagé, pour un panneau isolé, des tests en
soufflerie russes était 2,51 Sipan : NOUS sommes donc dans le méme ordre d’idée. ..

Rappelons d’ailleurs que, ainsi que nous I’avons dit, nous n’avons pas tenu
compte, dans notre exploitation des données numériques du texte russe, du phénomeéne
de masquage du panneau sous le vent. En tenir compte nous aurait conduits a tirer dudit
texte russe une valeur plus forte du Cne.

Pour terminer avec cette exploitation du texte des auteurs russes, nous pouvons
signaler gue ces auteurs ont dd, pour des raisons de fabrication, diminuer le nombre des
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cellules des panneaux de leur maquette %% 1ls notent : «[...] avec une échelle plus petite
que 1/10°™, il est impossible d’honorer la similarité géométrique des fines parois des
panneaux cellulaires. »

Pour respecter les différentes obligations de similitude (Reynolds, Mach, etc.)
les auteurs ont donc construit plusieurs types de panneaux en adaptant certaines de leurs
dimensions en fonction du résultat qu’ils souhaitaient obtenir. En particulier nous
notons : « En particulier, quand ce sont les capacités de portance des panneaux qui sont
simulées, la réduction du nombre n de plans [nombre de cellules, donc] est compensée
par le choix d’une corde b plus longue. ** »

Cette observation des auteurs nous convient parfaitement en ce sens que nous
défendons I’idée que les cellules des panneaux doivent étre d’une corde relative
conséquente (autour de ’unité) pour que la Portance Interne puisse se développer
totalement. Dans ces conditions, si les auteurs russes ont dd, pour des raisons de
fabrication, diminuer le nombre des cellules de leurs panneaux, cela s’est traduit par une
augmentation du c6té de ces cellules et ils ont naturellement été amenés a “"compenser"
cette augmentation par une augmentation équivalente de la corde des cellules (ceci pour
que la Portance Interne puisse s’avérer constante lors de cette modification de la taille
des cellules)...

Peut-on linéariser la formule de Diederich pour les allongements usuels des
bords-envergures des panneaux cellulaires ?

Nous avons déja cité la formule semi-empirique de Diederich restreinte au cas
des cas des ailerons sans fléche :

TA

CNa:
1+ [(1+ )

...€quation ou :
Chno est le gradient de Portance Normale de ’aile par radian
d’incidence, en référence a sa propre surface (ici e*c)
et A I’Allongement aérodynamique de 1’aile, a savoir ici e/c .

Si I’on dessine la courbe de ce Cy, de Diederich selon les valeurs de
I’allongement A, on trouve cette courbe, avec deux linéarisations possibles :

%8 «[...Jwith scale not more than 1:10, it is impossible to keep geometrical similarity of thin-wall

structure of the lattice fins.”
% «In particular, when lifting capacity is simulated, reduced number of plans n is compensated by
longer chord b.”
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Coefficient de Portance Propre de Diederich

6,000
5,500

5,000 //
4,500 /

= 0,1754x + 3,4629
% y

4,000
3,500

3,000 /
2,500

2,000 /
1,500 /

1,000 T T T T T T T T T
0 2 4 6 8 10 12 14 16 18 20

Coefficient de Portance Propre

Allongement des bords-envergures

Comme la corde ¢ des bords-envergures est en général celle des cellules (sauf
peut-étre sur les panneaux de Soyouz), si I’on opte pour des cellules cubiques,
I’allongement A des bords envergure sera lié a la densité des cellules (ou si ’on veut le
nombre total de cellules d’un panneau) : si ce nombre est grand, les bords envergures
présenteront peu de corde et donc un plus grand allongement A.

Ces deux linéarisations peuvent donc correspondre a un classement des
allongements usuels des bords-envergures en deux catégories :

-> les allongements des petits panneaux allongés (a bords-envergures plus long
que les autres bords) que I’on trouve sur la plupart des missiles et que 1’on trouvera sur
les fusées d’amateurs,

-> et les allongements des panneaux stabilisateurs des grands vaisseaux
spatiaux (genre Soyouz et N1).

Pour ces deux catégories, on pourra utiliser les deux linéarisations dessinée en
noir sur le graphe, a savoir :

0,1754*A + 3,4629

et:

0,0517*A + 4,696

Néanmoins, les courbes de coefficients plus simples :

0,18*A + 3,45

et:
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0.052*A + 4,59
...produisent ¢galement de bons résultats...

Une autre fagon d’approcher la courbe de Diederich serait de considérer la
parabole osculatrice représentée avec sa formule sur le graphe suivant :

Coefficient de Portance Propre de Diederich
5,800
5,600 /
5,400
y = -0,0108x? + 0,3314x + 2,9194

5,200 /
5,000

Coefficient de Portance Propre

x/'

4,800 A
4,600 / /
4,400 ;

7/
4,200
4,000 : : : : : : : :

4 6 8 10 12 14 16 18 20

Allongement des bords-envergures

Cette parabole décroche nettement a I’allongement 15.

Impr. : 09/06/2013 16:38:00 Modif. :09/06/2013 16:38:00



Panneaux Cellulaires Page 40 / 229

EXPLOITATION D’AUTRES TEXTES:

Continuons nos découvertes avec un texte de Washington et Miller.

Ils ont réalisé la comparaison de cing panneaux cellulaires, chacun de ces
panneaux se différenciant des autres par la modification d’un seul de ses paramétres
(nombre de cellules, corde, etc.) :

MACH =0.7
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Figure 11. Parametric Design Test Results

La premiere constatation qui peut étre faite sur ce graphe est que le Cy du
panneau G14, d’envergure tres légérement supérieure a celle du G12 :

-'—_ — 0.384 0

Fe—2.180 REF
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0.008 Trr.

05534 l o
} | 1
. D/_  0.030
Sl ] s
H \ X 0.040 ‘
u‘Jlu : . a_:n :
. :
ERENTHE
G12 G114

...ne profite pas de I’augmentation du nombre de cellules (on peut penser que

la tres légére augmentation du Cy du G14 n’est due qu’a ’augmentation de sa surface
de passage).
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Dans le passage du G12 au G14, qui se fait a corde absolue constante, la corde
relative passe a peu prés de 1 a 1,5. La corde du cadre (celle des bords-envergure) reste
constante.

On doit donc constater que 1’augmentation de la corde relative au dela de
I’unité est inutile (on peut méme penser qu’elle augmente la Trainée), alors méme que
cette augmentation entraine un accroissement de ce que certains auteurs appellent la
surface latérale de Portance (projection de toutes les cloisons de cellules dans la
direction de la Portance, qui est bien sir horizontale sur le schéma ci-dessus) * ; mais
nous aurons 1’occasion d’y revenir.

Cette figure 11 illustre également le probléme de I’optimum de la corde
relative des cellules :

Le doublement du c6té des cellules du panneau G13 (a corde égale en
dimension absolue) dessine le panneau G15 (Short chord) : celui-ci présente donc une
corde relative moitié (0,52 au lieu de 1,03) a bords-envergure égaux :

0.384

f e [ 0.384 Eam [ 008
S R .

G13 G15 G16
Short chord Long chord
c/d=1,03 c/d=0,52 c/d=0,79

Dans les faits, le G15 Short chord développe une force normale peu différente
de celle du G13, du moins de 0 & 5° d’incidence

Cette quasi-équivalence des Cy pour les faibles angles est d’ailleurs
évidemment celle que pronostiquerait le calcul effectué selon nos hypothéses de base
(méme surface de passage et méme corde pour la portance externe), méme s’il faut
convenir que de 5 a 10°, cette diminution de la corde relative des cellules ne semble pas
trés favorable au Cy.

En tout cas pour cette seconde plage d’incidence, le Cy de ce panneau G15
Short chord n’est plus du tout conforme a celui (linéaire) prévu par nos calculs.

Nous avons toujours pensé que la corde relative d’un panneau cellulaire se
devait d’étre unitaire (ou d’une valeur peu inférieure a I’unité), mais cette comparaison
entre le G13 et le G15 Short chord de corde relative moitié est plutot a ’avantage du

35 Les auteurs commentent la chose de la sorte : “then one will find that the normal force coefficient
does not scale linearly with the projected lifting area.”
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Short chord pour les faibles incidences puisqu’on est tout a fait justifié a penser qu’il
développera également une Trainée axiale nettement plus faible...

Retenons donc que ce panneau G15 Short chord n’est plus justiciable de notre
calcul de Cn, au-dela de I’incidence (faible) de 5° et que nous attribuons cela a sa
faible corde relative.

11 apparait d’ailleurs sur la méme figure 11 que ce Panneau G15 se distingue
par son comportement des panneaux de plus forte corde relative : de 0 a 10° (plage qui
nous intéresse) les courbes des quatre autres panneaux sont plus ou moins
homothétiques, mais seul le G15 casse sa pente a partir de I’incidence 5°...

A titre de contre expérience, Washington et Miller ont eut la bonne idée
d’augmenter la corde relative de ce panneau G15 Short chord depuis 0,52 jusqu’a 0,79,
ce qui conduit au panneau G16 (Long chord). Cet allongement de la corde relative
augmente visiblement la force normale et la passe a 14 % de plus que celle du panneau
d’origine G13 (qui présente pourtant une corde relative de 1,03).

Ce comportement tendrait a signifier que 1’augmentation de la corde augmente
la force normale, mais il faut remarquer que cette augmentation de la corde peut fort
bien produire ce bénéfice par simple augmentation de la Portance Externe (la corde des
bords-envergure étant passee de 0,384 in a 0,584 in).

De fait, sur des panneaux tels que le G 16, la surface portante des bords-
envergures devient assez importante par rapport a la section de passage. Un calcul
utilisant la formule de Diederich montrera plus bas que I’apport de la Portance Externe
des bords-envergures est de 1,7 pour ce panneau G 16 (en référence a la section de
passage du panneau) alors que cet apport, pour la panneau G 13, dont les bords-
envergures présentent beaucoup moins de corde, n’est que de 1,1.

Au total, nous calculons (selon nos hypotheses de départ) la Portance du G 16
a~3,7 et celle du G 13 a ~3,1. Notre calcul place donc le G 16 19 % plus haut en
Portance que le G 13 (alors que le test en soufflerie le place 14 % plus haut a 10°
d’incidence).

Cette comparaison des panneaux G 13, G15 et G 16 ne contrevient donc pas
frontalement a nos hypothéses (nous y reviendrons), tout au plus peut-elle inciter a
penser que le valeur optimum de la corde relative n’est pas forcément de 1, mais qu’elle
pourrait étre plus proche de 0,75...

Dans ces réflexions sur le dimensionnement de la cellule de base des panneaux,
il nous semble qu’on gagne a pratiquer la dichotomie Portance Interne / Portance
Externe :

-> Quant a la Portance Interne, en effet, notre idée est que la déviation
complete du flux est atteinte pour une corde un peu inférieure a I'unité ; toute
augmentation de corde relative au-dela de ces valeurs sera donc néfaste en Trainée (par
augmentation de surface de friction).
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- Quant a la Portance Externe, il est évident que I’augmentation de la corde
relative produira un gain en surface Portante et donc en Portance *.

Néanmoins si cette dichotomie renseigne, selon nous, sur la Portance a attendre
d’un panneau, elle ne renseignera pas sur sa Trainée. Sur ce point, notre idée est que ce
sont les panneaux de corde relative un peu inférieure a 1’unité qui donnent le meilleur
rendement, ou autrement dit la meilleure Finesse (le mot Finesse étant ici utilisé dans
son acception aérodynamique, a savoir pour signifier le rapport Portance /Trainée).

Ceci explique sans doute qu’on ne trouve quasiment pas de panneaux
cellulaires de corde relative supérieure a 'unité.

Observons au passage que Washington et Miller, contrairement a beaucoup
d’autres chercheurs, ont donné a ’embase de leurs panneaux une forme profilée : I’air
est libre de passer entre les bras de cette embase (passage souligné ci-dessous en

rouge) :
-yl

eam

EREL)

1 G113

Néanmoins, cette surface de passage additionnelle crée une cellule de corde
relative nettement plus faible que celle des cellules courantes du panneau (ce qui, dans
nos hypothéses, doit nuire a son efficacité en Portance). C’est pourquoi nous
n’intégrons pas cette surface de passage dans la surface de passage du panneau.

Nous proposerons pourtant, dans le courant de ce texte, une fagcon simple
d’évaluer la Portance interne due a cette section de passage additionnelle...

Les mesures de Portance ci-dessus ont cependant été effectuées a M 0,7, ce qui
est un peu rapide, a notre goQt, car pour ce Mach les panneaux cellulaires voient leur
aérodynamique passer en transsonique (nous y reviendrons) :

% Méme si la formule de Diederich accorde un Coefficient de Portance légérement plus faible & une
aile de corde accrue.
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Mais pour notre grand intérét, le méme texte donne le relevé a M 0,35 de la
Portance de deux panneaux isolés (donc sans présence de fuselage) >’ :

EXPERIMENTAL INVESTIGATIONS OF GRID FIN

MACH = 0.35

05 AERODYNAMICS:

o %o& A SYNOPSIS OF NINE WIND TUNNEL AND
£ %, THREE FLIGHT TESTS
gos Sootsts]  Wm. David Washington ~ Mark S. Miller
g o5 G 14 oo _{—o.)u
O 0.
9 0.1
£ 00 48
2

-0.1 °

S
XY
)
A
=

0 10 20 30 40 50 60 70 80
ANGLE OF ATTACK (DEG)

Figure 3. High Angle of Attack Characteristics

La courbe faisant état du Cy du panneau G13 posséde une pente de 0,3 pour
10° (segment rouge), soit 1,7 par radian.

Celle attachée au panneau G14 montre une pente de 0,17 pour 10° (segment
bleu), soit a peu prés 1 par radian.

Les cellules de ces deux panneaux possédent la méme corde absolue 0,384 in.
La surface de référence utilisée pour ces panneaux reste celle d’un corps ogivo-
cylindrique de 19,635 in2, comme dans tout le reste du texte.

37 “Figure 3 presents splitter plate (fin alone) data obtained on two grid fin designs at Mach
0.35.” : Cette splitter plate est une plaque paralléle au flux permettant de s’affranchir de la couche limite
présente sur les cloisons de la soufflerie. Elle induit bien un effet miroir mais sans magnifier, comme un
fuselage, la Portance d’un panneau.
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Le panneau G13 présentant une surface de passage de 8,258 in? %8 sa Surface
de Portance Equivalente est :

1,7*%19,635/8,258 = 4,04 Sipanci3 par radian

Le panneau G13 testé sur plaque plane, hors de présence du fuselage,
présente un Cy, propre de 4,04 par radian (en référence a sa propre
section cellulaire de passage).

Insistons sur le fait que ce Coefficient de Portance propre de 4,04 est celui du
panneau isolé sur une plaque plane (hors de présence du fuselage).

Quant au panneau G14, de moindre envergure, il présente une section de
passage de 5,31 in2 Son Cy, Se hisse, selon le méme jeu sur les surfaces de référence, a
3160 S1PanG14-

Le panneau G14 testé hors de présence du fuselage présente un Cn, propre
de 3,60 par radian (en référence a sa propre section cellulaire de passage).

I1 ne tient qu’a nous de vérifier que cette différence dans le coefficient de
Portance propre est essentiellement due a la moindre Portance apportée par les bords-
envergures du panneau G14 :

Calculons d’abord, par notre méthode et selon nos hypotheéses de base, le
coefficient de Portance propre du panneau G13 (nous avons déja donné les résultats de
ces calculs lors de notre comparaison entre le G 13 et le G 16) :

L’allongement des bords-envergures de ce panneau est de 13,5 *. Ceci promet
a ces bords un Coefficient de Portance propre de 5,42 (selon la formule de Diederich).

La surface portante de ces bords etant de 0,384 in* 5,178 in = 1,99 in? il en
résulte que la Surface de Portance Equivalente de ces bords est :

1,99*5,42 = 10,77 in?, ou encore : [10,77 in2/8,258 in2] Sipancis *°
...soit 1,30 Sipancis

Notre évaluation de la Surface de Portance Equivalente du panneau G13 est
donc [2 + 1,30] Sipancis = 3,30 Sipancis.

* Nous ne comptons ici que la partie strictement cellulaire du panneau.
% Nous comptons ici les parois de I’embase ~carrée du panneau.
408,916 étant la surface de passage de ce panneau.
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Ce coefficient de Portance propre de 3,30 doit étre comparé aux 4,04 mesurés
par les auteurs : notre méthode commet ici une erreur de 18 %, ce qui est beaucoup.

Pour le panneau G14, dont les bords-envergures offrent un allongement de
9,84, la formule de Diederich prédit un coefficient de Portance propre de 5,13.

La surface portante de ces bords étant de 1,45 in?, la Surface de Portance
Equivalente des bords-envergures est 7,44 in2, ou [7,44/5,31] Sipanc1s **

...soit 1,40 Sipanc1s .

Notre pronostic pour la Surface de Portance Equivalente du panneau G14 est
donc de 3,40 SlPanG14 , au lieu des 3,60 SlPanG14 mesurés. ..

Le succes de ce pronostic (5 % d’erreur) est évidemment infirmé par ’erreur
de 18 % dont notre méthode s’est montrée coupable dans le calcul du panneau
précédent G13.

Attirons I’attention sur le fait que dans toute notre étude, nous n’avons jamais
accordé aux bords-envergures un allongement doublé du fait de I’effet miroir
occasionné par la présence du fuselage...

Attirons de méme I’attention sur le fait que pour le cas de ces panneaux G13 et
G14, nous n’avons pas compté I’embase ouverte dans la surface de passage (méme si
nous 1’avons compté dans 1’allongement et la surface portante des bords-envergures)...

Cette embase est susceptible de produire un petit complément de Portance qui
pourrait combler la différence entre nos évaluations théoriques et le Cn, mesure en
soufflerie par Washington et Miller. Nous 1’évaluons plus bas...

Osons d’ailleurs confier ici que nous jugeons comme exécrable le principe qui
consiste a ne pas profiler correctement les bras qui servent d’embase au panneaux
cellulaires : s’il existe un passage entre les bras-support des panneaux, il nous semble
plus simple de les profiler plutdt que de leur laisser une section carrée ou rectangulaire,
ceci parce gque I’aérodynamique des barreaux de section carrée ou rectangulaire est
extrémement complexe *? et en tout cas beaucoup plus complexe que celle d’éléments
profilés ; ¢’est donc chercher des ennuis que d’intégrer des éléments parallélépipédiques
a la partie strictement cellulaire d’un panneau...

Revenons également comme promis plus haut sur le panneau G16 (Long
chord) :

15,31 in2 étant la surface de passage de ce panneau G14.
*2 \/oir & ce propos notre texte sur I’aérodynamique des barreaux carrés. ..
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Short chord Long chord
c/d=1,03 c/d=0,52 c/d=0,79

Nous avons constaté plus haut lors de la comparaison entre tous les panneaux
G12 a G16, que les tests en soufflerie accordaient au G16 (Long chord), a M 07, plus de
Portance (14 % de plus) qu’au panneau G13 (Short chord) de méme surface de passage
mais de corde plus faible.

A combien pouvons-nous évaluer, par notre méthode, le coefficient de Portance de
ce panneau G16 Long chord ?

Ce panneau arborant des cellules de 0,79 de corde relative, il est encore
justiciable de notre calcul (que nous pensons cependant mieux adapté aux cellules a
déflection totale, & savoir aux cellules cubiques *%), mais tentons cependant
I’expérience :

Le G16 Long chord présente une corde de bords-envergures de 0,584 in pour
une envergure de 5,178 in.

L’allongement de ses bords-envergures est donc de 8,87.

Cet allongement promet, d’apreés Diederich, un coefficient de Portance propre
de 5,024.

La surface de Portance des bords-envergures étant de 0,584 in*5,178 in =
3,024 in?, la Surface de Portance Equivalente de ces bords est 15,19 in2,

Ou encore, la surface de passage du panneau étant de 8,258 in?, de :
[15,19 in%/8,258]*S1panc16 = 1,84 in2

Le Surface de Portance Equivalente du panneau G16 est donc 3,84 Sipancis.

Cette valeur de 3,84 du coefficient de Portance propre du G16 Long chord
(mesuré hors de la présence du fuselage) est donc a comparer :

*3 11 est cependant possible que des cellules de corde relative de 0,79 assurent une déflection presque
compléte.
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-> d’une part a I’évaluation que nous avons faite selon nos hypothéses du Cy,
du panneau G13 (Short chord), a savoir 3,30 : L’allongement de la corde du G16 donne
donc 16 % de plus d’aprés notre calcul (ce qui est presque conforme a la figure 11
relevée a M 0,7, laquelle indique 14 %) ;

- d’autre part aux 4,04 mesurés sur le G13 isolé par Washington & Miller &
M 0,35, ce qui frappe notre évaluation d’une erreur de 18 %o.

Cette comparaison produit donc un résultat complexe, dans la mesure ou notre
méthode de calcul souffre d’une erreur relative de 18 % dans 1’évaluation du panneau
G13 (que nous jugeons pourtant tout a fait justiciable de notre méthode), et dans la
mesure ou cette méme méthode prévoit la bonne progression du Cy, lorsque 1’on passe
du panneau G13 au panneau G16 Long chord...

Washington & Miller donnent également le Cn, du panneau G1 en présence
d’un fuselage **, mais sans nous informer des dimensions exactes de ce panneau :

03 T T |

0.2

0.1

NORMAL FORCE COEFFICIENT
o
o

0.2 8 =-15°

03 - T
45 0 5 0 5 10 15
ANGLE OF ATTACK

Figure 4. Normal Force Control Characteristics

La valeur de la pente du Cy, le Cng @ M 0,5, vaut 0,027 (par degré). Elle est
d’ailleurs reprise par les auteurs dans leur figure 8 :

* “Figure 4 presents grid fin control characteristics (fin balance data obtained in the presence of a
body) at subsonic, low supersonic and high supersonic speeds.”
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Figure 8. Normal Force Slope Variation

Ce Cnea , mesuré a M 0,5, vaut 0,027 (par degreé).

Par comparaisons avec le panneau G16, nous pouvons attribuer a ce panneau
G1 la surface de passage de 5,8 in2 “*°. La surface de référence étant 19,635 in2, le Cyq
du G1, en référence a sa propre surface, est donc :

0,027*19,635/5,8 = 0,0914 par degré ou 5,24 par radian...

L’envergure de ce panneau étant estimee par nous a 3,542 in, on peut tabler un
Coefficient d’Interactions classique de 1,41 (les tests étant effectués en présence d’un
fuselage de 5 in) *°.

Ce qui abaisse le Cn, du panneau G1 isolé a 3,71.

Le Cnq du panneau G1 isole est 3,71 par radian (en référence a la
surface strictement cellulaire du panneau)

Comparons a present ce Cn, avec celui que donnerait notre calcul :

L’allongement des bords-envergures est de 9,22, ce qui donne un Cy, propre
de ces bords-envergures de 5,07.

La surface de ces bords-envergures étant de 1,36 in2, le Cn, complet du
panneau (relativement a sa surface) de passage est donc :

2 +5,07*1,36/5,8 = 3,19.

... qui est le Cnq complet du panneau G1 isolé en référence a sa surface de
passage. La comparaison de ce Cyn, avec la valeur de 3,71 que nous avons tirée du texte
de Washington & Miller est assez forte (notre erreur est de 14 %0).

*® sans la section de passage de I’embase de ce G1.
*® Ici, on pourrait d’ailleurs prendre un Coefficient d’Interactions plus faible puisqu’on peut penser
que la mesure effectuée n’intégre pas 1’action du panneau sur le fuselage...
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Le sentiment que I’on peut retirer de notre exploitation du texte de Washington
et Miller, est que I’embase de tous ces panneaux produit sans doute une légére Portance
qu’il pourrait étre sage d’intégrer dans nos évaluations.

Les deux auteurs ayant présenté dans la figure 3 de leur texte le Cy des deux
panneaux G13 et G14 placeé sur plaque plane (splitter plate, in English, soit plaque
séparative ou schismatique), nous avons comparés la pente de ces Cy avec celle des Cy
de la figure 11, ces derniers ayant probablement été mesurés en présence d’un fuselage
(nous n’avons pas de certitude absolue a ce sujet).

Cette comparaison nous donne évidemment acces au Coefficient d’Interactions
opérant I’amplification du Cy des panneaux (ou du moins a une fraction importante de
ce coefficient puisque les mesures effectuées ne peuvent intégrer 1’action des panneaux
eux-mémes sur le fuselage).

Ce travail nous a amené a dégager pour ledit coefficient des valeurs, un peu
trop faibles (et donc suspectes d’erreur, a notre gott) de 1,11 pour le G13 et 1,09 pour le
G14 (qui devrait profiter d’une interaction plus forte, étant d’envergure plus faible).

Le calcul classique allouerait au Coefficient d’Interactions fuselage<>panneaux
les valeurs 1,32 pour le G13 et 1,4 pour le G14.

Si d’aventure d’autres constats ce genre devaient se presenter, il faudrait bien
évidemment en tirer la conclusion que notre valeur du Coefficient d’Interactions est
inappropriée. Cependant, ainsi que nous le verrons plus bas, Kretzschmar et Burkhalter
donne pour le Cy du méme G13 en présence d’un fuselage une valeur plus forte qui
laisse présager une Interaction, qui nous convient beaucoup mieux, de 1,21 (ce qui ferait
les 2/3 de la partie décimale du Coefficient d’Interaction classique de 1,32).

Un texte de Abate, Winchenbach et Hathaway relate les tests aérobalistiques
d’un mobile ogivo-cylindrique doté de quatre stabilisateurs aérodynamiques de type
lattice fins (ou grid fins),dénominations anglo-saxonne, on le sait, de nos panneaux
cellulaires.

Ainsi que le mot aérobalistique le laisse supposer, le mobile est projeté par un
canon, ici a des vitesses transsoniques, et son comportement est étudié lors de son
passage devant un grand nombre de stations fixes.

Les auteurs proposent la courbe suivante du Cy, total des fusées, ce Cn, étant
exprimé par rapport a la section du fuselage :
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Figure 4. Normal force coefficient.

Ce Cnq est donc typiquement celui qu’utilisent les fuséistes amateurs pour
quantifier la stabilité de leur fusee.

On observe sur la courbe une nette décroissance du Cn, dans la région
transsonique *’.

Mais si I’on ne s’intéresse qu’au subsonique, on peut relever, en dessous de
M 0,6, la valeur de ~7,65 pour ce Cn, complet (celui du fuselage ogivo-cylindrique et
des quatre panneaux “baseline” grid fin.

*" Pour les panneaux eux-mémes, cette décroissance est peut étre encore plus grande qu’il apparait sur
la courbe puisque le Cng de I’ogive doit croitre dans la méme région transsonique. ..
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Le fuselage ogivo-cylindrique utilisé dans ces tests aérobalistiques est
d’élancement assez fort :

Transonic Aerodynamic and Scaling Issues for Lattice Fin Projectiles Tested in a Ballistics Range
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Figure 1. Body and fin geometry.

L’élancement 13 de la seule portion cylindrique nous promet, pour la partie
cylindrique du fuselage un Cnq de ’ordre de 0,4 8 hien que le fait qu’une partie du
fuselage soit situé en arriére des panneaux cellulaires nous mette mal a I’aise car nous
ne savons pas si nous devons lui attribuer ou non une Portance.

Il faut d’ailleurs remarquer que cette partie cylindrique en arriére des panneaux
rend ce modele original par rapport a beaucoup de ceux que nous étudions dans notre
texte...

Si I’on attribue, en subsonique, a la seule ogive le Cn, de 2 et au fuselage
cylindrique ce Cnq de 0,4, celui des quatre panneaux est donc de 5,25.

Cette valeur de 5,25 en subsonique transparait d’ailleurs sur la courbe relatant
la position du CPA de I’engin complet (dessiné le long de I’axe vertical) puisque ce
CPA a M 0,6 (horizontale fuchsia) est beaucoup plus proche des panneaux que de
I’ogive :

8 Ce Cnyq 6tant calculé selon les conclusions du texte gue nous avons consacreé a cette question.
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Figure 5. Center of pressure location.

Abate et Consorts placent, sur le graphe ci-dessus, le CPA a 0,627 L ou 10,032
D (fleche fuchsia).

Par contre, la détermination graphique du CPA que nous avons effectuée en
rouge dans Word en adoptant les Cnq de 2 pour ’ogive et 5,65 pour les quatre panneaux
(donc sans prise en compte d’une éventuelle Portance du fuselage) donne un résultat
assez différent (horizontale rouge), ce que nous ne nous expliquons pas.

La prise en compte de la Portance linéaire du fuselage cylindrique (placée a la
moitié de sa longueur devant les panneaux) rapprocherait Iégerement 1’horizontale
rouge de I’horizontale fuchsia.

Nous avons donc du mal, avec nos réflexes fuseistes, a prendre acte de
I’ensemble des apports d’Abate et consorts.

Par chance, le texte de ces auteurs est redondant : en plus du graphe du Cy, €t
celui du Xcpa, ils proposent également un graphe du coefficient de Moment Cpy :

10.000 -

5.000 J
0.000 {—— e . il

0.000 0.200 0.400 0.800
-5.000 A

o] 1.000 1.200 1.400 1.800

-10.000 4 =

-15.000 -

-20.000

@ baseline grid fin - single fit
® baseline grid fin - multiple fit
-30.000 |0 "thin" fin - single fit

& “thin" fin - multiple fit
-35.000 - |a "coarse" fin - single fit

A "coarse” fin - multiple fit

-25.000 -

Pitch moment derivative (C,, )

-40.000 -
Mach number

Figure 3. Pitch moment coefficient.
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A la vitesse inférieure 8 M 0,6, on peut relever pour le panneau baseline fin le
Cme de17,94 (en référence & la section du corps et & son diamétre “9).

Le texte ne le précise pas, mais le Centre des Moments doit étre pris au Centre
des Masé%es dudit corps, celui-ci étant placé par les auteurs a 7,64 D de la pointe de
I’ogive *.

Si I’on effectue le quotient du C,q de 17,94 par le Cy, total de 7,65 (relevé par
nous sur la figure ci-dessus, on trouve le bras de levier 2,3451 (en calibres a partir du
CdM). A partir de la pointe de ’ogive, ce bras de levier est donc :

2,3451 + 7,64 =9,985 (toujours en calibres)

Ce bras de levier total, ou Xcpa, est donc a comparer a la valeur du Xcpa que
nous avons déja tirée, a la méme vitesse, de la figure 5 représentant le coefficient de
Force Normale, a savoir 10,032 D : la différence entre les deux Xcpa est de 0,5 %.

Pour achever de lever tous nos doutes, les auteurs précisent que I’équation
ayant donne ce Xcpa de la figure 5 est :

ma

Xep Xpo Cpod

L L C,L

(pour obtenir le Xcpa en calibres, il suffit de remplacer L par d dans cette
équation)

Toutes les données fournies par Abate et consorts se tiennent donc, méme si
nous avons du mal a les interpréter...

Pour essayer d’y voir plus clair, transportons le Cnq de 17,94 depuis son
Centre au CdM du corps jusqu’a la pointe de I’ogive ; le Crq €n devient :

Cme =17,94 + 7,64*7,65 = 76,386 (ce Cmq €tant calculé par rapport a la pointe)

Cette valeur du Cp,q est évidemment trés proche de celle que I’on obtient en
effectuant le produit du Cy, total de 7,65 par le Xcpa de 10,032 D puisque ce produit
donne 76,745 (0,5 % de différence).

Dans une premiere intention, soustrayons a présent de ce Cy,, total (par rapport
a la pointe) les C,,q Qque nous croyons connaitre, a savoir celui de I’ogive gothique de 3
calibres :

7
2*1*3=28 51

%9 «For all coefficients and derivatives the reference length is the model diameter (d) and

the reference area is the cross section area of the model (A).”

% prendre comme Centre des Moments le Centre des Masses est une pratique usuelle pour les tests
aérobalistiques. ..
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...et celui de la Portance linéaire du fuselage :
0,4*8,75=35 *

Nous obtenons un Cp,, résiduel (que 1’on peut donc attribuer a I’empennage)
de:

76,386 — 2,8 — 3,5 = 70,086

Il ne nous reste plus qu’a diviser ce Cp, résiduel par le Cn, également résiduel
(le Cn, total de 7,65 moins les 2 de I’ogive et les 0,4 de la Portance linéaire du fuselage,
soit 5,25) :

70,086 /5,25 = 13,35

...valeur qui est le bras de levier du Cy, imputable a I’action de I’empennage
(cette action prenant en compte la Portance du fuselage).

Malheureusement, I’abscisse de cet empennage est 14,5 !

Comme on peut difficilement soutenir que les panneaux cellulaires
interagissent sur le fuselage a ce point en avant de leur implantation, le calcul ci-dessus
suggére qu’un autre moment introduit dans le systéme une instabilité (instabilité car le
moment mesure, a savoir 13,35*5,25 = 70,086, est moins stabilisant que le moment
14,5*5,25 = 76,125 auquel on s’attendait). 53

La premiére explication qui nous vienne a I’esprit (en ’absence d’autres
informations) serait que le fuselage développe une Portance linéaire assez forte et
appliquée plus en avant que son milieu ; mais cette explication produit des résultats trop
faibles. **

Abate et Consorts eux-mémes s’interrogent sur la cause de I’instabilité
constatée :

« La sévere variation du Centre de Pression observée dans [ces] tests peut étre
attribuée soit a un comportement différentiel des cellules autour du Mach critique [le
Mach d’engorgement transsonique dont nous reparlerons plus bas], certaines étant
choquées quand d’autres pas en fonction du mouvement du missile, soit a I’existence
d’un champ de pression réduite agissant sur le corps du missile immédiatement en aval

51 |e Cy, de 2 de ’ogive gothique tangente de 3calibres est réputé situé aux 7/15°™ de sa longueur.

*2 La Portance linéaire du fuselage elle-méme, disons 0,4, soit 0,035 par calibre, étant appliquée a la
moitié¢ de sa longueur avant les panneaux, soit a I’abscisse 8,75D

*% 14,5 est le bras de levier des panneaux et 5,25 la Portance (stabilisante) que nous avons attribuée a
ces panneaux. Cette différence de moment est d’ailleurs trées forte.

>* On obtient le bon résultat avec un taux de Portance linéaire de 0,09 par calibre (ce qui est
beaucoup) et une application de cette Portance & 30 % de la longueur du fuselage concerné.
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des panneaux. Ces deux possibilités devraient étre ’objet d’investigations nouvelles par
des tests expérimentaux ou des calculs par ordinateur. >° »

La deuxiéme possibilité, I’existence d’un champ de pression réduite, nous
semble étre évoquée par ces auteurs, mais c¢’est notre interprétation, méme dans le
subsonique franc ou nous nous cantonnons (les mesures que nous exploitons ici sont
effectuées en dessous de M 0,6)...

Finalement, ces propos d’Abate et Consorts peuvent étre pris par les fuséistes
comme une mise en garde contre les dangers que représente une queue de fuselage en
aval du panneau. *°

Nous rencontrerons plus loin néanmoins, lors de nos exploitations de textes, de
tels fuselages « a queue » ne posant pas de tels probléemes aux auteurs (Kretzschmar et
Burkhalter.

Attirons encore ’attention du lecteur sur le fait que dans nos calculs sur
1’équilibre en moments de ces modeles, nous avons supposé qu’aucun autre moment ne
venait influer sur 1’équilibre du corps, en particulier aucun moment dd a la trainee
différentielle des panneaux (nous reparlerons de cette possibilité plus bas).

Quoiqu’il en soit néanmoins de cette question ', ¢’est quand-méme la valeur
5,25 que nous attribuerons au Cy, de I’empennage (son interaction avec le fuselage
étant comptée dans cette valeur).

Ici les fuséistes chevronnés noteront que, pour des panneaux cellulaires de cette
envergure (0,75D), la valeur de ce Cn, est tout a fait usuelle : C’est exactement celle
d’un jeu de quatre ailerons carrés de méme envergure 0,75D (Cn, en référence a la
section de I’ogive). Nous retrouverons d’ailleurs plus bas cette équivalence trés
mnémotechnique dans un texte de Simpson et Sadler.

Mais revenons a notre estimation de la Portance d’un panneau en adoptant cette
valeur de 5,25 pour le Cy, de ’'empennage °°:

*® “The severe variation in center of pressure observed in the current and baseline tests can be
attributed to either the possible choking and unchoking of the lattice cells due to the dynamic motion of
the missile around the critical Mach number or a reduced pressure field acting on the missile body
immediately behind the fins. Both of these possibilities should be investigated further by either
experimental or computational means.”

%% Sj cette queue n’était pas cylindrique (cas d’un rétreint) il est possible que ce phénoméne soit
encore aussi dangereux (ou méme plus dangereux).

>" En la matiére, il faut songer que les tests aérobalistiques ont aussi leurs imprécisions et se garder de
toute conclusion hétive...

%8 ¢.-a-d. en accordant un Cyy de 0,4 au fuselage cylindrique.
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Ce Cnq de 5,25, selon un protocole qui sied tout a fait aux fuséistes, est
rapporté a la section frontale A de I’ogive ; la Surface de Portance Equivalente des
quatre panneaux est donc :

SEqu4Pan =525A

...qui est la Surface de Portance Equivalente des quatre panneaux
d’empennage déterminée par tests aérobalistiques a M 0,7, A étant la
surface de ’ogive du fuselage.

Mais, comme le lecteur I’a compris, nous jugeons plus utile de référencer cette
Surface de Portance Equivalente a la section de passage des quatre panneaux. Celle-ci
étant de 1,239 A, d’apres les données du texte, on obtient alors :

Sequaran = 5,25 A = [5,25A /(1,239A)] (1,239A) = 4,24 Sypan
... Sapan étant la section de passage totale des quatre panneaux.

Le Coefficient de Portance des panneaux vaut donc 4,24 (c’est le multiplicateur
de la surface de passage de ces quatre panneaux).

Il est d’ailleurs important de noter ici que cette valeur de 4,24 est la valeur
moyenne du Cn, des panneaux en présence du fuselage ; en effet, et comme nous
I’avons vu, le fuselage en incidence impose un surflux a I’écoulement qui doit le
contourner et ce surflux amplifie la création de Portance de certains panneaux : ceux qui
sont normaux au plan de I’incidence (par exemple les panneaux verticaux quand la
fusée prend son incidence en lacet dans un plan horizontal, comme ci-dessous les
panneaux 2 et 4) :

u\/, s
" embardée a

Vy, dans un plan horizontal

Nous avons déja dit que nous appelions principaux ces panneaux qui créent la
majorité de la Portance.
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Il ne nous semble pas, par contre, que les deux autres panneaux (les panneaux 1
et 3 ci-dessus) soit I’objet d’un surflux. Au contraire, la mise en incidence du fuselage
produit un effet de masquage sur le panneau sous le vent du fuselage, cet effet étant
surtout sensible pour les incidences moyennes a fortes (pour un fuséiste, c.-a-d. a partir
de 3°), nous y reviendrons.

Si I’on admet (mais nous y reviendrons également) que 70 % de la Portance
développée par les quatre panneaux I’est par les deux panneaux principaux, la Surface
Equivalente de Portance de ces panneaux principaux est simplement :

0,70*4,24 S4pan = 2,97 S4pan.

Mais ces panneaux principaux ne sont que deux. Il vaut donc mieux écrire :

2,97 Supan = 2,97*2 Sopan

Le Cnq de ces deux panneaux principaux est donc 2*2,97 = 5,936.

Le Cna Mesuré avec le fuselage pour les deux panneaux principaux “baseline
fin” par Abate et consorts est donc 5,936, en référence a leur surface de passage.

Mais ce Cn, est magnifié, comme nous le disions, par la présence du fuselage ;
quelle serait la valeur de leur Cyy s’ils étaient isolés ?

Si I’on utilise le méme Coefficient d’Interactions que celui pondérant la
Portance des ailerons classiques, a savoir :

1
Coeflnter = (1 + 1+2(e/D) )

...et puisque I’envergure relative de chaque panneau est de 0,75, ce Coefficient
d’Interactions vaut 1,4.

En conséquence, c’est un Cy, de 5,936/ 1,4 = 4,24 que produiraient ces
panneaux s’ils étaient isolés.

Les panneaux baseline fin d’Abate et consorts présentent donc, lorsqu’ils
sont isolés (hors de présence d’un fuselage) un Cnq de 4,24 (en référence a
leur section de passage).

Il est fort intéressant de remarquer d’ailleurs que, dans les derniers pas de
calcul ci-dessus, le Cn, moyen de 4,24 s’est vu croitre jusqu’a 5,936 afin de quantifier

% De la méme facon, le Cny, des deux autres panneaux serait de 2,544, le Cng moyen des quatre
panneaux restant 4,24...

Impr. : 09/06/2013 16:38:00 Modif. :09/06/2013 16:38:00



Panneaux Cellulaires Page 59 / 229

le Cnq des panneaux principaux (en application de la répartition [70 %, 30 %] de la
Portance), puis est de nouveau redescendu a 4,24 afin de quantifier les panneaux
principaux isolés (sous I’effet de la démagnification par quotient avec le Coefficient
d’Interactions de 1,4). Mais nous y reviendrons un peu plus bas.

Essayons de retrouver cette Surface de Portance Equivalente des quatre panneaux
baseline fin selon notre méthode :

La section de passage d’un panneau baseline fin est calculable d’aprés les
données du texte ; c’est :
Sipan = 0,243 d2 (d étant le diamétre du fuselage)

...ou, si ’on exprime cette surface de passage par rapport a la section A du
corps ogivo-cylindrique :

Sj_Pan = 0,310 A

Cette section de passage nous promet donc, pour un seul panneau, une Surface
de Portance Equivalente interne de 2*0,310 A=0,62 A

Calculons a présent I’apport de portance des bords externes des panneaux
principaux. Dans le présent calcul, nous allons considérer que la fusée s’est placée dans
une embardée en lacet dans un plan horizontal :

u\/« -
“~ embardée a

V}, dans un plan horizontal

Nous allons donc calculer la Portance des bords-envergure des panneaux 2 et 4
(colorés en bleu dense, pour ceux qui sont visibles).

% Dans tous nos calculs de la section de passage, nous négligeons 1’épaisseur des parois des cellules. ..
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Le texte donne la corde des panneaux (leur longueur dans la direction de
I’écoulement) : c’est 0,118 d. Comme la longueur de leurs grands cotés verticaux (ceux
qui s’¢loignent du fuselage) est de 0,75 d, la surface portante externe (celle des bords-
envergures des panneaux verticaux) est de : 0,118 d*0,75 d = 0,0885 d-.

Il est profitable de faire apparaitre & d?/4, la section A du fuselage ; la surface
portante externe des panneaux est alors de :

[0,0885 & d¥/4]*4/n = 0,11268 A

Si ces bords-envergure verticaux étaient infiniment allongés (ce que I’on peut
envisager a titre indicatif), on pourrait leur attribuer un coefficient de Portance de 2x ;
leur Surface de Portance Equivalente externe serait alors de :

2 0,11268 A =0,7 A.

La fameuse formule de Diederich nous donne cependant une meilleure
estimation, sur la base d’un allongement pris comme 0,75/0,118 = 6,3 : le coefficient de
Portance est alors de 4,6 (au lieu de 2z pour I’allongement infini).

On trouve alors pour la Surface de Portance Equivalente Externe des panneaux
verticaux 4,6*0,11268 A = 0,52 A.

Pour chacun des panneaux principaux (supérieur et inférieur), c’est donc cet
apport de la Portance extérieure qu’il faut ajouter a la Portance Interne théorique (que
nous avons évalué a 0,62 A) ; la Surface de Portance Equivalente de chaque panneau
supérieur et inférieur est donc :

0,62A+052A=114A

On remarque au passage gque pour de tels panneaux a cellules cubiques
d’allongement frontal assez important :

~So07d —TT00d

a) Baseline Fin

...la Portance Externe est presque équivalente a la Portance Interne. C’est une
chose qui mérite attention dans la mesure ou le profilage externe du cadre en devient, a
notre sens, plus important...

] En référence a leur propre surface de passage, la Surface de Portance
Equivalente de ces deux panneaux principaux est, puisque Sipan = 0,310 A :

1,14 A /0,310 A = 3,68 S1pan
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Autant dire que notre pronostic pour le Cn, de ces panneaux baseline fins
isolés, en référence a leur propre surface de passage, est 3,68.

Or nous avons retiré des tests aérobalistiques d’ Abate et Consorts la valeur de
Cno de 4,24 pour ces mémes panneaux principaux isolés.

Nous commettons donc, en calculant ce Cy, selon nos hypotheses de calcul,
une erreur de 27 % par défaut.

_Pour les deux panneaux baseline fin non principaux (secondaires), la Surface de
Portance Equivalente Externe serait de 0,26 Sipgn. L Elle est a comparer aux 1,68 Sip,, de
celle des panneaux verticaux (ou principaux)

Dans I’introduction du texte des britanniques Simpson et Sadler, nous notons la
curieuse formule suivante :

« Les panneaux cellulaires sont aussi utilisés sur divers missiles balistiques de
I’ancienne Union Soviétique et ont méme été utilisés comme aérofrein d’urgence sur le
vaisseau spatial Soyouz TM-22 » .

Cette assimilation des panneaux cellulaires a des freins d’urgence est curieuse,
venant d’aérodynamiciens : on ne voit guére pourquoi les ingénieurs russes se
donneraient le mal, pour échapper a I’explosion imminente de la fusée porteuse,
d’accélérer la capsule tout en la freinant... La cause de cette confusion est que, dans le
systéme de projection des forces des avionneurs, le Cx produit bien des effets
directionnels (stabilisants, ici), alors que dans le systeme de projection des forces des
fuséistes, le Coefficient axial (souvent nommé Cx de fagon erroné alors qu’on devrait
I’appeler Ca) ne produit, par définition, aucun effet directionnel. Le tout est de choisir si
I’on exprime la Trainée des panneaux (qui peut étre assez conséquente) sous forme d’un
Cx ou en Ca et de se tenir a se choix, puisque ce choix entraine de prendre en compte
ou non la composante directrice de cette Trainée. *

Le méme texte de Simpson et Sadler, relatant les essais en soufflerie effectués
de M 0,7 a M 4,5, fait remarquer que pour un jeu cruciforme de panneaux a Mach 3,5,

81 1 ’allongement est 2,82, le Cy,, propre (Diederich) de 3,25 pour une petite surface 0,118 d*0,333 d
=0,03929 d2 ou 0,050 A ou 0,1614 S;pn, a diviser par 2 car, coté fuselage, les bords ne peuvent produire
de Portance.

82 «Grid fins are also used on various ballistic missiles of the former Soviet Union and have even been
used as emergency drag brakes on the Soyuz TM-22 spacecraft.”

8 Autrement dit : le Cx d’un corps en incidence crée un moment de rotation autour de leur CdM alors
que le C, non. Il n’en demeure pas moins que les deux systémes de projection des efforts sont
pareillement exacts. Nous reviendrons plus loin sur ce probleme de conventions.
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I’apport en stabilité des ailerons verticaux lors d’une embardée située dans le plan
vertical (comme sur I’image ci-dessous) est de 30 % :

MM

« Il est clair, disent les auteurs, que les ailerons verticaux générent une portion
significative du moment de cabrage. Le gradient, a I’incidence zéro, de I’incrément
estimé de moment de cabrage [d( a chacun des ailerons] indique 1’apport de chaque
aileron dans la stabilité. En utilisant cet incrément estimé ®, il a été possible de montrer
que Papport de stabilité dii aux ailerons verticaux ® est & peu prés 30 % sur la plage de
nombres de Mach étudiée ». %

Or ladite plage de nombres de Mach court de M 0,7 a M 4,5. La remarque des
auteurs tend a prouver que cet apport de 30 % vaut également pour M 0,7 et donc pour
le subsonique qui nous intéresse.

La figure 4 ci-dessous montre bien la distribution des différents apports de
Force Normale évoquée par Simpson et Sadler :

% On obtient cet incrément en décomptant le gradient de moment dd au corps ogivo-cylindrique seul.

% 11 s’agit, pour ce missile, de ce que nous nommons les panneaux secondaires.

88 «Clearly the vertical fins (2&4) generate a significant proportion of the pitching moment. The
gradient, at zero incidence, of the estimated incremental pitching moment curves indicate the level of
stability due to the fins. Using this it has been shown that the level of longitudinal static stability due to
the vertical fins is approximately 30% across the Mach number range.”
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LATTICE CONTROLS: A COMPARISON
0.9 l WITH CONVENTIONAL, PLANAR FINS
’ ' ‘ G. M. Simpson A. ], Sadler

Panel force {resolved)

11.5D

B1AL1R

|

Figure 4; Panel force normal to body centreline for
B1AL1R M=3.5.

Bien sdr, ces mesures de Forces Normales a la racine des panneaux ont été
effectuées a un nombre de Mach trés grand mais leurs auteurs étendent a I’ensemble de
la plage des Mach les conclusions qu’on peut en tirer sur la contribution des deux
couples de panneaux a la force normale (30 et 70 % a I’incidence zéro). lls reprennent
d’ailleurs cette quantification dans la conclusion de leur texte, sans faire aucunement
mention du Mach du mobile ©’.

Le léger écart entre les deux courbes supérieures est attribué par les auteurs a
un petit désalignement des panneaux .

Ils commentent cette figure 4 de la sorte : « Le panneau sous le vent est le
moins efficace aux grandes incidences mais a petites incidences il génere autant de
force que le panneau au vent ». ®

Les quatre courbes accréditent donc bien le fait que les panneaux verticaux
(secondaires, pour nous) procurent 30 % de la stabilité en tangage et les deux autres
panneaux (les panneaux horizontaux, principaux) 70 %o, soit plus de deux fois plus.

Prenons acte, d’ailleurs, que c’est avant 4° d’incidence que cette figure 4
montre ce bilan de 30 % pour les deux panneaux les moins porteursa M 3,5 :

57 «“When the lattice controls are orientated in a cruciform ‘+’ arrangement, the vertical fins contribute
approximately 30% of the static longitudinal stability.”

%8 «the offset between the two horizontal fins is probably due to small fin misalignment.”

89 «“The leeside fin is the least effective at high angles of attack but at small incidences generates equal
force to the windward fin”.
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Ces 4° représentent une embardée de croisiére, mais I’on sait que I’embardée
maximum de sortie de rampe d’une fusée d’amateur doit étre estimée a notre sens a
plutdt 10°...

Remarquons encore que les panneaux testés sur cette figure 4 (panneaux L1) :

0:130] =T
1.02D

Cantrol :}Il:h axle
(Panel balance)

L1
...ont un allongement (rapport envergure/largeur) assez faible (ils ne sont pas
loin d’étre carrés), ce qui fait que, Si nous raisonnons toujours selon notre intuition,
leurs bords ne présentent pas la méme disparité d’efficacité que ceux de panneaux plus
allongés (nous y revenons a I’instant).

Sinous nous maintenons dans I’hypothése d’une embardée dans le plan
vertical, cette prééminence des panneaux horizontaux peut donc étre due a deux
phénomenes :

- L’interaction entre le corps de la fusée et les ailerons horizontaux
(perpendiculaires au plan de ’embardée) qui multiplie leur efficacité par un coefficient
de I’ordre de 1,4 ou 1,5 (selon envergure relative).

-> La non existence de cette méme interaction dans le cas des panneaux
verticaux...

—> Un plus faible Portance Externe generée par les bords des panneaux
verticaux (dans une incidence dans le plan vertical) du fait de leur moindre allongement
et également du fait que le bord collé au fuselage ne peut, dans beaucoup de dessins de
panneaux, genérer de Portance (le bord extérieur des panneaux verticaux étant le seul a
en générer une petite) (nous avons calculé cette Portance plus haut dans notre
exploitation de I’'un des textes).

- Un masquage éventuel (méme s’il est moins net aux petites incidences) du
panneau vertical sous le vent, par les turbulences générées par le corps de la fusée dans
son mouvement de tangage vertical (filets d’air bleu clair, ci-dessous) :
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NN

Cette représentation des filets d’air bleu clair est de nous. La these d’Orthner
propose, quant a elle, ce résultat du calcul numérique d’écoulement (a M 0,7 et 5°
d’incidence) :

Figurc43  Numerical Streamlines M=0.7 AOA=S5 deg

Les filets d’air sous le vent du fuselage (au dessus de celui-ci) ne sont pas
représentés mais on devine bien, a I’observation du filet d’air le plus haut, ’effet de
masquage du fuselage dans cette zone...
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La figure 5 du méme texte de Simpson et Sadler :

5 . LATTICE CONTROLS: A COMPARISON WITH CONVENTIONAL, PLANAR FINS

G. M. Simpson
A.J. Sadler

30

Incremental Pitching Moment, ACm

| _m—delta Cm (main balance)
-20 : —e—dslta Cmfins 1, 2, 3, &4
—a—deltaCmfins 1&3
—a-—deita Cmiins 2 & 4

-25 .

Figure 5; Incremental pitching moment B1AL1R M=3.5.

...présente, toujours a M 3,5, la contribution des différents panneaux a la
Portance, mais du point de vue des Coefficients de Moments de stabilité :

Comme le Centre de Pression des panneaux cellulaires varie trés peu en
abscisse, le bras de levier de la force normale des panneaux reste ~ constant " et ce
graphe des moments nous donne finalement la méme photographie des forces normales
que celle de la figure 4, a un coefficient pres (11,5, puisque le CPA des panneaux est a
cette distance en calibre de la pointe de I"ogive, prise comme centre des moments '%).

Sur ce graphe, c’est encore évidemment a 5° que I’on peut mesurer une
efficacité de 30 % pour les panneaux ceuvrant dans le plan de ’incidence ("fins 2 & 4",
marques carrées creuses, a comparer aux "fins 1 & 3", marques triangulaires).

Pour nous faire une opinion sur la constance du Centre de Pression des panneaux, par
un rapide traitement d’image, nous avons regroupé par couples les Cy, individuels des
panneaux de la figure 4, puis nous avons compareé ce Cy, "de couple"” au Coefficient de
Moment des mémes couples (aux mémes angles) présenté sur la figure 5 ci-dessus ; les courbes
de Cy, et de Coefficient de Moment sont bien homothétiques :

0«1t is possible to estimate the contribution to this [the incremental pitching moment] of each
individual fin by multiplying the fin force (from panel balance data and resolved normal to the missile
axis) by the non-dimensional moment arm of 11.5.”

™ «The moment reference point (MRP) for this plot was taken as the nose tip.”
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~ Figure 4; Panel force normal to body centreline for
B1AL1R M=3.5.

Ci-dessus, les marques bleues et rouges représente le Cy, des couples de panneaux
(sommeés sur la figure 4), alors que les traits noirs épais et interrompus sont homothétiques des
courbes de moment de ces couples donnée par la figure 5.

Ce partage d’efficacité 30 — 70 % des couples de panneaux est évoqué dans un
certain nombre de publications, par exemple celle du Canadien E. Y. Fournier :

/ﬁ\c\ % - Clean body :
2 // : = 2 grid fins (elevators) |- WIND TUNNEL INVESTIGATION
§ o AN —4— 4 grid fins ) OF A HIGH L/D PROJECTILE
ol ot o \& - © - 4 phnar fins i \‘I\'ITHGRIDF]NAND
=} 10 - ! b \ ke . : CONVENTIONAL PLANAR
E 4 . S AB range: grid fins i CONTROL SURFACES
8 Al . - -4 ABrange: plamar fins |- .
& an y e B ‘ E. Y. Fournier!
8 e * O &k\\ 1 Defence Research Establishment Valcartier,
% i TG . Val-Bélair, Quebec, Canada
g 57 A :
2%
£
z [ atte Sanliiie — niil —————

0

0 6.5 3 £S5 2 2.5 3 K

Figure 9. Comparison of the normal force coefficient slope.

Ici, les marques jaunes (deux panneaux disposés en empennage horizontal sur
un missile en incidence dans le plan vertical ') sont & comparer aux marques
triangulaires rouges donnant le Cy, des quatre panneaux.

Dans ce graphe de Fournier, I’apport @ M 0,9 des panneaux demeurant dans le
plan d’incidence n’est cependant mesuré qu’a 15 % (mais malheureusement en zone
pleinement transsonique). ..

2 Cest ce qu’il faut lire, a notre sens, dans le mot "elevator".

Impr. : 09/06/2013 16:38:00 Modif. :09/06/2013 16:38:00



est encore fournie dans le méme texte de Fournier :

aux autres Mach.

73 <

Panneaux Cellulaires Page 68 / 229

Une autre mesure, a M 0,3, des apports des panneaux verticaux et horizontaux

Nomal Force Coefficient

Clean body

2 ekevators

2 rudders
Complete body

-15

-10
Angle of mciderce

WIND TUNNEL INVESTIGATION OF A HIGH L/D PROJECTILE
‘WITH GRID FIN AND CONVENTIONAL PLANAR CONTROL
URF;

E.Y. Fournier!

5

10 15

Figure 8. Normal force coefficient for planar and grid fins at Mach 3.0.

L’écart entre les courbes bleue (fuselage + panneaux principaux) et rouge
(fuselage avec tous ses panneaux) montre cependant que 1’apport des panneaux
demeurant dans le plan de I’incidence est de 11 % a 5° d’incidence. L’auteur juge
d’ailleurs comme presque nul cet apport ", en annongant qu’il reléve cette physionomie

Ceci dit, revenons vers la figure 5 de Simpson et Sadler (reprise ci-dessous), et
spécialement sur la courbe la plus basse a marques rouges : cette courbe représente
I’apport en Moment de Portance des quatre panneaux (par soustraction, au moment
mesuré par la balance principale avec ces quatre panneaux sur le fuselage, du moment
dd au fuselage ogivo-cylindrique nu, c.-a-d. testé sans panneaux) :

the two rudders (vertical fins) have a near zero efficiency,[...]. This was not expected as we

originally thought that the rudders would generate a small fraction of the normal force,”
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5 LATTICE CONTROLS: A COMPARISON WITH CONVENTIONAL, PLANAR FINS

G. M. Simpson
A. J. Sadler

30

Incremental Pitching Moment, ACm

| _m—delta Cm (main balance)
-20 . —eo—delta Cmfins 1, 2, 3, &4
—a-deltaCmfins 1 &3
—_a-—delta Cm fins 2 & 4

-25 .

Figure 5; Incremental pitching moment B1AL1R M=3.5.

Il est fort intéressant de constater que cette courbe a marques rouges se tient
Iégerement sous la courbe a marques bleues (somme des moments des quatre panneaux,
mesurés par couple de panneaux) :

Ainsi que le font remarquer les auteurs, cette différence de moments représente
I’interaction des panneaux sur le fuselage : on constate donc ici que la présence des
panneaux rend bien porteur le fuselage : cet apport de Portance est d’ailleurs bien connu
des fuséistes et integre dans les calculs classiques des Barrowman pour les ailerons
plans (au travers du Coefficient d’Interactions).

Rappelons que pour obtenir ces efforts sur les couples de panneaux, les auteurs
ont utilisé une balance secondaire mesurant les efforts sur I’'un des couples de
panneaux "*.

L'analyse du graphe, bien qu’elle soit rendue malaisée par le défaut de symétrie
de la courbe a marques rouges (celle de I’incrément de moment total, qui ne passe pas
par I’origine) laisse cependant penser qu’a 5° d’incidence I’apport en Portance de la
partie du fuselage concernée par les panneaux se monte a 20 % de I’incrément total. ..

Ces 20 % mesurés représentent I’interaction des panneaux sur le fuselage et
sont a comparer aux 31 % qu’attribue aux deux interactions empennage <> fuselage
(interactions dans les deux sens) la formulation classique du Coefficient d’Interactions
(il pronostique pour cette envergure relative un Coefficient d’Interactions de 1,31).

Gardons en meémoire que ce pourcentage mesure de 20 % n’intégre pas
I’interaction du fuselage sur les panneaux " et que ce graphe est établia M 3,5 1.

™ «Overall forces and moment were measured using a six component strain gauge balance, hereafter
referred to as the main balance. Individual fin forces and moments were measured on two of the four fins
using four component panel balances.”

"> Ceci peut laisser penser que I’approximation des Barrowman est un peu trop sécuritaire.
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Exploitons a présent les comparaisons effectuées par Simpson et Sadler, a
M 0,7, entre un type de panneaux cellulaires, nommé L3, et deux types d’ailerons plans
classiques :

11.50

BIALZR = E I+
BIACIA = —
N :
80 n:.lﬂ'.l
B1ACZR 'ﬂ:: ﬁ I—¢—

Figure 2, Various configurations tested (D=3.7").

Le panneau cellulaire L3 est a cellules cubiques (corde = coté des cellules)
comme le L2 (équipant le modele BLALZ2R ci-dessus, mais s’en différencie par une
épaisseur plus forte des parois des cellules :
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Les auteurs ont dressé le graphe du Cy, individuel de I’'un de ces panneaux L3
et de I’'un des ailerons C1 ou C2. Nous croyons comprendre que ce panneau L3 et ces
deux ailerons plans sont testés en présence du fuselage " :

"8 «Individual fin forces and moments were measured on two of the four fins using four component
panel balances”.
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Fin normal force 13a., M=0.7

La vitesse de M 0,7 est assez forte, mais, méme pour nos panneaux cellulaires,
elle semble appartenir au domaine subsonique. C’est en tout cas ce que pensent les
auteurs britanniques qui étendent les mesures effectuées a la vitesse de M 0,7 a tout le
subsonique .

La premiere appréciation que I’on peut faire, a la lecture du graphe 13a ci-
dessus, est que le panneau cellulaire L3 fait au moins jeu égal avec I’aileron carré pour
les incidences inférieures a 7°.

Son envergure est un peu plus forte (1,1D au lieu de 1D), et la projection
latérale de ’ensemble de ses surfaces (ce que les deux auteurs appellent a tort sa
Surface de Portance ") également un peu plus forte : (1,08 D2 au lieu de D?).

Au passage, remarquons que bien que la surface projetée latéralement soit du
méme ordre pour ’aileron carré et le panneau cellulaire, le fait que beaucoup de
surfaces de ce dernier se présentent a 45° rend la surface de friction de ce panneau

cellulaire (qui en subsonique donnera une part de la Trainée) \/5 fois supérieure a ladite
Surface de Portance (nous comptons effectivement 3 D2 pour les panneaux L2 ou L3
contre 2 D? pour laileron plan C2) ™.

Toujours sur le méme graphe 13a présenté ci-dessus, la pente de la courbe
attachée au panneau cellulaire (construction fuchsia) est de 0,82 pour 10°, soit 4,7 par
radian.

" «“The data for Mach 0.7 also appears to indicate that a subsonic speeds lattice controls may have
improved stability performance in comparison with the planar controls.” [a propos de la figue 3 que nous
présenterons plus loin]

"8 Nous faisons la somme des projections latérales de toutes ses surfaces verticales, méme si nous ne
pensons pas que cette surface projetée soit un critére valable pour la Portance.

11 convient de compter les deux cotés de chaque élément. Les auteurs britanniques mesurent pour le
L2 une Trainée double de I’aileron carré C2, en subsonique. Il faut d’ailleurs songer que le coefficient de
Friction dépend également de la longueur de 1’écoulement. ..
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Comme la surface de référence est probablement & D%/4 80 ¢vest 4,7%(nD2/4)
= 3,69 D2 par radian qui est la Surface de Portance Equivalente mesurée sur cet unique
panneau.

La section de passage de ce panneau peut étre déduite des schémas
accompagnant le texte (et déja montrés) ; c’est SipanLs = 0,535D2 (nous nous basons
principalement sur les dimensions extérieures du panneau).

On peut alors écrire que la Surface de Portance Equivalente de ce panneau est :
[3,69D2 0,535D2]*S1pants

Soit une Surface de Portance Equivalente de 6,9 Sipan 3 (par radian) pour ce
panneau L3 en présence de son fuselage.

Si, comme nous avons lieu de le penser, le panneau bénéficie de 1’interaction
fuselage — ailerons, son Cy, est magnifié par le Coefficient d’Interactions qui
vaut ~1,3125. &

Ce qui revient a dire que :

Le Cnq d’un panneau L2 ou L3 isolé a été mesuré en soufflerie par
Simpson et Sadler comme valant 5,26, en référence a sa section de passage.

Ce Cnq est le plus fort que nous aurons rencontré au cours de notre étude.

Appliguons a présent notre méthode pour calculer le Cn, de ce panneau :

Notre méthode, rappelons-le, attribue a la surface Sipani3 OUVerte a
I’écoulement interne une Surface de Portance Equivalente de 2 Sipan s et a I’écoulement
externe sur les bords-envergures un Cy, propre lié a la surface et ’allongement d’un
seul de ces bords-envergure.

L’allongement des bords-envergures est de 6,4, ce qui leur attribue un Cy,q
propre (par la formule de Diederich) de 4,62.

Leur surface portante est de, disons, 0,17D*1,1D. Cela donne a I’'un de ces
bord une Surface de Portance Equivalente de 4,62*0,187D2 = 0,864 D2.

En référence a la section de passage(Sipants = 0,535 D?), cette Surface de
Portance Equivalente vaut encore :
[0,864 D2/ 0,535 D?]*S;pan3 = 1,61 SipanLs

La Surface de Portance Equivalente compléte du panneau est donc :

8 |_e texte ne le précise pas, mais c’est la valeur implicite, dans un cas comme celui-ci. Nous léverons

plus bas ce doute par un calcul du Cng de I’aileron carré C2...
8 En fait le Coefficient d’Interactions & prendre devrait étre un peu inférieur a celui-ci, puisque la
balance ne peut capter ici la Portance développée par le fuselage du fait de la présence des panneaux.
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2 Sipant3 + 1,61 Sipants = 3,61 Sipants.

Cette Surface de Portance Equivalente est celle d’un panneau isolé. En
présence du fuselage, ce panneau bénéficie d’un Coefficient d’Interactions de ~1,3125,
ce qui fait passer sa Surface de Portance Equivalente a 4,75 Sipants.

Il faut constater que nous sommes assez loin des 6,9 Sipani 3 (par radian) déduits
du graphe (notre valeur est trop faible de 32 %), méme si nous restons, bien-sir, dans le
méme ordre de grandeur.

Peut-étre n’avons-nous pas bien compris le sens du texte de Simpson & Sadler.
En particulier, nous ne savons pas ce que signifie le « :01 » qualifiant I’axe des
ordonnées sur le méme graphe, bien que ce symbole nous semble une référence a
I’unicité du panneau pris en compte...

La mesure de la force normale sur un (ou un couple de panneaux opposes)
effectuée par Simpson & Sadler ne peut prendre en compte le léger surcroit de Portance
apporté par le fuselage (rendu porteur par la présence des panneaux). Or nous avons
compte ce surcroit dans notre calcul du Cyg. Sinous ne ’avions pas fait, le Cnq de 5,26
tiré des essais en soufflerie et encadré plus haut, s’en serait trouvé encore plus fort.

A titre de vérification calculons le Cy, de I’aileron plan carré de Simpson
& Sadler par la méthode des Barrowman :

De fait, il est intéressant de calculer le Cy, que produit I’aileron carré C2
disposé sur son corps ogivo-cylindrique, puisque ce Cy, NOUS est également donné par
les auteurs britanniques dans leur figure 13a.

Surtout, cette vérification sera un moyen de lever le doute sur 1’aire de
référence choisie par ces auteurs.

Le calcul théorique (a 1’aide de la formule de Diederich) nous donne la
Surface de Portance Equivalente a attendre de cet unique aileron carré de surface
unitaire D2 : elle est de 2,6* D2= 2,6 D? par radian %.

Le Coefficient d’Interactions a attendre du surflux occasionné par la présence
du fuselage est de 1,33 ; il éléve la Surface de Portance Equivalente de cet d’ailerons a
3,45 D2 par radian.

Cette Surface de Portance Equivalente d’un seul aileron carré, en présence du
fuselage, est a comparer a la valeur de ~ 3,27 D2 par radian que I’on peut mesurer sur
le graphe de Simpson & Sadler (construction rouge ).

82 2 6 étant la coefficient de Portance prédit par la formule de Diederich (allongement aérodynamique
de 2 pour ces deux carrés en miroir) et 2D?2 étant la surface de ce couple d’ailerons.

8 11 faut transformer le CzP mesuré en 1/radian et penser que ’aire de référence de ce graphe est
nD?/4.
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Fin normal force 13a., M=0.7

L’écart entre notre calcul théorique (et trés classique) et la valeur mesurée en
soufflerie est donc assez faible (5 %) et de I’ordre de I’acceptable ; d’autant plus que,
pour partie, cet écart doit provenir de I’interaction des ailerons sur le fuselage (ceux-Ci
rendant le fuselage porteur, ainsi que nous I’avons dit), cette interaction ne pouvant étre
mesurée par la méthode utilisée en soufflerie ®.

Le Coefficient d’Interactions aileron «>fuselage que nous avons utilisée étant
de 1,33, le surcroit de Cy, qu’il donne est de 0,33*2,6*D? = 0,86 D2.

Or une petite fraction (disons le tiers) de ces0,86 D2 représente 1’interaction
ailerons—fuselage, ce qui fait 0,29 D2. Or ces 0,29 D? sont bien du méme ordre de
grandeur que I’écart entre notre Cy, et celui qui est mesuré en soufflerie (cet écart étant
0,18 D2

L’assez bonne proximité entre notre calcul du Cn, de Iaileron carré et sa
détermination en soufflerie leve donc le doute sur le choix effectué par Simpson et
Sadler pour la surface de référence : c’est bien I’aire du fuselage «t D%4.

Cette certitude laisse entendre que ce serait notre évaluation du Cy, des
panneaux cellulaire qui peche (en pronostiquant une valeur trop faible de 32 %b).

Cette mésaventure nous laisse donc perplexe, méme si (et nous le verrons lors
du bilan de toutes nos exploitations), le Cnq de ces panneaux L2 et L3 s’¢loigne
beaucoup du peloton des autres Cn, COnstatés par nous. ..

Le méme texte de Simpson & Sadler donne une représentation selon le Mach
de la pente du moment de stabilité (a zéro degré d’incidence ) du corps ogivo-
cylindrique complet doté d’ailerons plats ou de panneaux cellulaires de divers types :

8 «Individual fin forces and moments were measured on two of the four fins using four component
panel balances.”

8 «A plot of pitching moment slope (Cme) at zero incidence against Mach number for the four types
of control is shown in figure 3.”
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Figure 3; Longitudinal static stability at zero incidence.
(‘'+' configuration.)

Nous avons ci-dessus relié les marques rouges et fuchsia en losange par une
courbe indicative fuchsia ® : elles relatent le comportement des panneaux cellulaires L2
et L3 (qui ne se différencient que par I’épaisseur des cloisons cellulaires).

Le texte constate la bonne stabilité obtenu & M 0,7 avec ces panneaux ainsi que
le déficit en transsonique (ici ébauché par la courbe fuchsia a M 1,45, cette courbe
montrant des ordonnées moins négatives).

Cette perte de Cnq (en valeur absolue) en-dessous de M 1,45 s’explique par
l’engorgggwent transsonique des panneaux cellulaires, phénomene dont nous reparlerons
plus bas °'.

La courbe vert fluo reliant les marques rondes vert fluo et bleues traduit le
comportement du jeu d’ailerons carrés (et méme super-carrés ).

On peut observer qu’en subsonique (a M 0,7), les panneaux cellulaires sont
plus efficaces que ces ailerons carrés (moment plus négatif).

Mais revenons-en aux panneaux cellulaires :

8 | es marques en losange noires ont été relevées avec une ogive plus courte que les marques creuses,
la longueur hors-tout de la fusée étant la méme.

8 «However, the lattice control suffers a loss in stability at Mach 1.45 indicating that transonic effects
are considerably more severe than for the conventional controls. Calculations indicate that the individual
lattice cells choke above approximately Mach 0.8 and this explains their poor performance in the
transonic regime.”

8 super-carrés dans le sens o, en plus d’étre carrés, ces ailerons présentent envergure et corde de 1
calibre, ce qui constitue un cas typique.
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Figure 3; Longitudinal static stability at zero incidence.
(‘'+' configuration.)

A M 0,7, nous lisons sur ce graphe, pour le panneau cellulaire L3 (marques
fuchsia), une valeur du Cygrot de 2,7.

Ce coefficient est la pente du Coefficient de Moment du corps complet par
rapport a la pointe de son ogive et il a été déterminé par degré par les auteurs.

Il peut donc s’écrire aussi Cmqrot = 154,7 par radian.

C’est a dire que les auteurs ont mesuré en soufflerie un moment de stabilité
valant :

Moment de stabilité = 154,7 q Sqq D par radian

...du moins si q est la pression dynamique, Seq ’aire de 1’ogive, surface de
référence, et D le diamétre maximal de celle-ci, longueur de référence.

Ce moment est le moment de retour au neutre du corps complet (le corps
ogivo-cylindrique plus I’empennage de quatre panneaux cellulaires).

Dans la pratique, on peut classiquement donner a ’ogive un Cy, de 2 et au
fuselage cylindrique qui le suit un Cn, de 0,03 par calibre, par exemple appliqué en
son milieu (voir notre texte sur cette portance linéaire du fuselage).

Ces regles de calcul octroient au corps ogivo-cylindrique un gradient de
Moment de Portance de 3,35 g Seg D par radian (la pointe de I’ogive étant le point de
référence des moments) .

Si I’on retranche ce gradient de moment au gradient de moment total du corps
doté de ses panneaux, on obtient le gradient de moment suscité par le seul empennage
de quatre panneaux :

8 «For the Mach number range 0.7 to 2.4 the controls were mounted on a 11.5D cylindrical body with
a slightly blunted 1.5D tangent-ogive nose (denoted B1C)”.
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Maemp = 151,35 q Soq D par radian

Comme le bras de levier de I’empennage par rapport au centre des moments est
annoncé par les auteurs comme trés proche de 11,5D %, on peut obtenir une bonne
estimation du gradient de Portance Normale de I’empennage (appelons-la Fxeemp) €N
divisant le moment ci-dessus par 11,5D :

Fraemp = [151,35 /11,5 D] q Soq D par radian = 13,16 q S,q par radian

La section de 1’ogive étant de 10,75 in2, nous pouvons remplacer Sqq par sa
valeur dans ce libellé :

Fneemp = 13,16 q 10,75 in? par radian

Les dimensions des panneaux sont précisées par les auteurs, ainsi que le
diamétre du corps, de sorte que nous pouvons attribuer a un panneau L3 une section de
passage de 0,535 D? ou 7,33 in? (ce qui donne 29,33 in2 pour la surface de passage Sapan
des quatre panneaux).

Donc nous pouvons écrire :
Faemp = 13,16 q [10,75 in2 /29,33 in?] Supeq par radian
...soit :

Fnagmp = 4,82 Supan g par radian

Le Cn, de ’empennage de quatre panneaux (disposés en +, ainsi que le précise
les auteurs) vaut donc 4,82 (en référence a la somme de leur surface).

Mais ce que nous préférons connaitre, c’est le Cnq d’un panneau principal isolé
(ce sont ces Cn, que nous avons collectés jusque 1a).

Pour le trouver, nous allons prendre acte de la répartition des portances que
Simpson et Sadler ont relevée comme 30 et 70 %.

C'est-a-dire que seuls 70 % de cette Portance Normale de ’empennage de
Fnoemp = 4,82 Sapan q sont dus au couple de panneaux principaux (les panneaux
horizontaux, dans ce cas).

Ces deux panneaux développent dont une Portance de :

Fxapanprine = 0,70%4,82 Sapan q

% «It is possible to estimate the contribution to this of each individual fin by multiplying the fin force
(from panel balance data and resolved normal to the missile axis) by the non-dimensional moment arm of

11.5.” De fait, les panneaux ayant trés peu de corde, le point d’application de leur Cy ne peut guére
divaguer ; la petitesse de cette divagation est d’ailleurs démontrée par la figure 22 du méme texte. ..
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...soit:

3,38 Supan G

...ou encore :

6,75 Sopan (Car Sapan = 2*Sopan)

Le Cnq des deux panneaux principaux est donc 6,75, mais, tel quel, il a été
amplifié du fait des interactions fuselage < panneaux.

Le Coefficient d’Interactions, pour I’envergure relative de 1,1 que présentent
ces panneaux, est de 1,3125...

Le Cnq des deux panneaux principaux isolé serait donc 6,75/ 1,3125, c.-a-d.
5,14 (en référence a leur surface de passage Sopan)...

Or nous avons écrit plus haut dans un encadré, apres étude de la figure 13a, que
le Cng d’un seul panneau L2 ou L3 isolé avait été mesuré en soufflerie par Simpson et
Sadler comme valant 5,26, en référence a sa propre section de passage.

Nous retrouvons donc a trés peu pres la méme valeur pour ce Cy, calculé
d’aprés le graphe des Moments de la figure 3, la différence de 2 % pouvant étre
imputée a la fameuse répartition des portances en 30 et 70 % que les auteurs ne
donnent évidemment que de fagon indicative pour I’ensemble des Mach étudiés.

Cette contiguité des deux exploitations rend plus criante I’erreur du pronostic
de Cn, realisé selon nos hypothéses.

Rappelons en effet que I’application de nos hypothéses conduit, pour ces
panneaux cellulaires L2 ou L3, a un Cy, de 3,61 nettement plus faible que ces 5,14 ou
5,26.

Nous ne nous expliquons pas ce grand écart pour ces panneaux qui d’ailleurs
ont les dimensions du baseline d’Abate et Consorts (pour lesquels nous avions été
conduits a un Cnq , beaucoup plus raisonnable, de 4,24) ; voici d’ailleurs une
comparaison de ces dimensions :
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T700d

0.750d
—0.007d
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Baseline Fin
Abate , Winchenbach Simpson and Sadler
and Hathaway -~ >

Les deux types de panneaux benéficient de cellules cubiques et présentent a
2 % prés le méme rapport envergure/largeur de passage.

La seule différence aérodynamique notable est que les panneaux de Simpson et
Sadler sont montés sur un fuselage d’un diamétre un peu plus faible (cercles rouges).

L’échelle des corps n’intervenant pas dans notre étude (ou tres peu par le
Reynolds, pour la friction), il est plus parlant de comparer les modéles L2 ou L3 et
baseline sur un schéma donnant le méme diamétre au fuselage :

0.333d

1.1D

L2

Simpson and Sadler

Baseline Fin

Abate , Winchenbach and Hathaway

e el \_/

Le quotient des surfaces de passage des deux type de panneaux est
(1,1D/0,75D)? = 2,15. **

Dans ces conditions il est évident que le quotient des deux Cnq €Xprimé en
référence a la section du fuselage devrait étre un peu inférieur a ces 2,15. *.

°1 Nous le prenons comme le carré du quotient des envergures.
%2 Un peu moins du double puisque quand I’envergure croit, le Coefficient d’Interactions décroit

Iégérement.
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Or notre mesure du Cp, sur la figure 3 de Simpson et Sadler ainsi que notre
connaissance du bras de levier des panneaux nous a conduits a un Cy, de cet
empennage de 13,16 Sy par radian alors que nous avions quantifié le Cn, de
I’empennage d’Abate et Consorts a 5,25 Sog par radian : le quotient entre ces deux Cnq
est donc 13,16/5,25 = 2,5, ce qui est nettement trop.

Plus précisément, si I’on adopte notre formulation du Coefficient
d’Interactions, le Cnq du baseline fin profite d’une amplification de 1,2 alors que les L2
et L3 profitent d*une amplification de 1,156 **. La proportion des surfaces étant de
(1,1/0,75)* = 2,15 % celle Cxq du L2 devrait étre 2,15*(1,156/1,2) = 2,07.

Orelleestde 2,5...

Nous verrons dans notre conclusion que les panneaux L2 ou L3 sont d’ailleurs
ceux qui présentent le plus fort Cn, propre de tous ceux que nous avons rencontrés.

Il n’est cependant pas absolument exclu que Simson et Sadler aient choisi une
surface de référence arbitraire et contrevenant aux usages en cours *°.

La derniere phrase du texte de Simson et Sadler (qui date de Mai 1998) atténue
a peine notre déeception :

« Cependant, la relation entre les facteurs géométriques et la génération de
force normale n’est pas pleinement comprise a ce stade. » %

% Nous appliquons a un seul de jeu de panneaux chaque Coefficient d’Interactions de 1,4 et 1,31.
° Nous le prenons comme le carré du quotient des envergures.
% Mais considérer D2 comme la surface de référence utilisée par les auteurs, par exemple, rendrait le

Cne propre des panneaux encore plus fort.
% «However, the relationship between the geometrical factors and normal force generation is not fully
understood at this stage.”
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Dans un texte japonais d’Hiroshima et Tatsumi, GRID PATTERN EFFECTS ON
AERODYNAMIC CHARACTERISTICS OF GRID FINS , sont comparées en soufflerie trois
formes de cellules (forme carrée, triangulaire ou hexagonale) de méme section unitaire,
les panneaux constitués par ces cellules possédant toujours la méme section de passage :

A: square B: triangle
6.6
30 30

oo }

area of a cell

NOTE: all dimensions in mm

Fig. 2. Three Types of Grid Fin Configurations.

Les cellules présentent également la méme corde et la méme épaisseur. ’
Cette corde commune donne aux cellules carrées la vertu d’étre cubigues.

B: triangle

Fig. 3. Three Types of Grid Fins.

%7 “the three types of fins have the same cross section, having double wedge shape, the chord length of

5 mm and the web thickness of 0.2 mm.”
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Sur ces panneaux dont les parois de cellules sont soigneusement profilées, les
tests ont été effectués a quatre vitesses : M 0,5, 0,8, 1,2 et 2, a ’aide de capteurs
d’efforts et de moments sur chaque panneau.

Il transparait de la lecture du graphique ci-dessous qu’a M 0,5 les différentes
formes de cellules produisent une force normale & peu pres identique, méme si
I’efficacité de la forme hexagonale semble présenter une dépressiona M 0,8 :

GRID PATTERN EFFECTS ON AERODYNAMIC CHARACTERISTICS
OF GRID FINS

infersection point of lifting surface
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NOTE: all dimensions in mm

0.00

Fig. 4. Grid Fin Cross Section. 0.0 0.5 L0 L3 20 23
- Mach Number

Fig. 7. Normal Force Coefficient Derivative versus Mach
Number: Angle of Roll is 90 Degrees.

Le texte note ce phénoméne * sans évoquer ’hypothése que les autres formes
de cellules ont sans doute connu leur engorgement transsonique en dessous de ce Mach
de 0,8 méme si cet engorgement est terminé a M 0,8.

Notre premiére impression, a la lecture du texte, a été que nous étions en
présence d’un de ces cas (que certains auteurs disent nombreux) ou les mesures en
soufflerie ne révelent guere la cuvette d’engorgement transsonique des panneaux
(appelons cuvette la trés nette baisse de Cy des panneaux cellulaires du fait de cet
engorgement).

Mais, le texte d’Hiroshima et Tatsumi datant de 2004, il nous est venu a I’idée
que ces auteurs ne pouvaient ignorer le phénoméne d’engorgement transsonique et que
c¢’est donc sciemment qu’ils se sont fait si succincts sur cette question.

Le traitement curieux qu’ils feront de la force normale développée par un
panneau selon son angle de roulis (nous y venons plus bas) nous a enclin également a
penser de la sorte...

Mais revenons a la figure 7 ci-dessus : Sachant qu’on est en droit de penser que
I’engorgement des cellules hexagonales apparait & un nombre de Mach différent de
celui ou apparait ce phénomene pour les cellules carrées et triangulaires, la figure 7 ci-
dessus gagnerait, a notre sens, a étre redessinée comme suit :

% «|t is assumed that the flow in the cell of the hexagonal fin was choked at Mach 0.8”.
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“ig. 7. Normal Force Coefficient Derivative versus Mach
Number; Angle of Roll is 90 Degrees.

La courbe rouge, attachée aux cellules hexagonales, dévoilerait ainsi sa cuvette
d’engorgement transsonique (la forme de cette cuvette honorant évidemment les points
relevés en soufflerie).

Et la courbe bleue dévoilerait une cuvette similaire (mais éventuellement moins
large en nombre de Mach), tout en respectant de méme les points établies en
soufflerie...

L’observation de nos suggestions de courbes rouge et bleu appelle donc a la
prudence quant aux conclusions a tirer de la faiblesse du Cy, des cellules hexagonales a
M 0,8 : ce pourrait étre un avantage pour un projet de fusée strictement subsonique dans
la mesure ou ce genre de cellules pourraient decaler légérement leur épisode
d’engorgement transsonique vers les hauts Mach...

Mais nous reviendrons plus loin sur ce probléme de 1’engorgement
transsonique des cellules...

Toujours a propos de I’efficacité des différentes formes de cellules, les auteurs
japonais écrivent : "Il est intéressant que le Cy du panneau a cellules hexagonales soit
presque aussi important que celui du panneau a cellules carrées aux Mach de 0,5, 0,8 %,
1,2 et 2, bien que le panneau a cellules hexagonales présente simplement 78 % de la
surface portante *° du panneau & cellules carrées. Ceci indique que le Cy d’un panneau
cellulaire dépend plus de la section de ’ensemble des cellules *** que de sa surface
portante." 1%

Cette remargue nous conforte évidemment dans nos hypothéses de départ.

% pour M 0,8, les auteurs japonais minimisent visiblement la différence entre les Cnq des sections
hexagonale et carrées que 1’on peut constater sur leur graphe.

190 par surface portante, il faut évidemment entendre ici la projection normale de I’ensemble des
parois constituant les panneaux.

...ce que nous appelons la section de passage.

102 «It is interesting that the Cy of the hexagonal fin is almost as large as that of the square fin at
Mach 0.5, 0.8, 1.2 and 2.0, though the hexagonal fin has about 78% lifting surface area of the square one.
This indicates that the Cy of grid fin depends much more on the area of each and total grid cell than that
of lifting surface.”
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Il faut cependant observer que les panneaux a cellules hexagonales présentent
une circonférence externe tres biscornue qui peut fort bien nuire a la Portance de leurs
bords-envergures. Il ne peut donc étre exclu qu’un panneau de forme rectangulaire doté
de cellules hexagonales développe un Portance légérement plus importante que celle
constatée dans ce texte...

Ceci poseé, la valeur du Cn, qu’on peut lire a M 0,5 sur la figure 7 ci-dessus
pour le panneau a cellule carrées (0,098 par degré), nous donne un acces facile au Cyy
de ce panneau : c’est 4,86 par radian en référence a sa surface de passage, du moins si
I’on part du principe que cette figure 7 fait état du Cnq d’un seul panneau 108,

Sur ce dernier point, on peut d’ailleurs noter que cette valeur de 0,098 pour
M 0,5 se retrouve sur la figure 8 du méme texte (pente a I’origine légérement inféricure
a1 pour 10°) :

2.0 r T ‘ \
F Mach=0.5 o
15 | o e ttesnd el hn sn ol b s o gl iy s e
G
9 1O [~~~ 0=0" o™ g% |~
@]
R R e il e o bl o | R SR
(=}
S 9
F 00 ‘ ‘
E |
] I
Z -0.5 T <> :square
: /\ :triangle
-1.0 : @ : hexagon
-1.5 ‘
-5 0 ) 10 15 20 25

Angle of Attack, deg.

Fig. 8. Normal Force Coefficient Comparisons for
Grid Patterns; Angle of Roll is 90 Degrees.

Cette méme pente a ’origine légérement inférieure a 0,5 pour 5° se lit de plus
sur un autre graphe que nous exploiterons avec intérét a I’instant mais a propos duquel
on peut déja noter qu’il est logique qu’il annonce le Cn, d’un seul panneau ; ce dernier
constat levant la plupart des doutes quant & I’imputation des Cy et Cx, de ce texte. **

Une quantification de la Portance du panneau a cellules carrées selon nos
hypothéses de base accorderait a ce panneau en I’absence du fuselage un Cy, de 3,81.
Le Coefficient d’Interactions de 1,253 améne alors ce Cn, propre a 4,77, soit & une

103 | a surface de référence est celle du fuselage, 324,3 mm? et celle d’un panneau 375 mm2,
104 Sj ces courbes relataient les efforts sur deux panneaux, 1’exploitation que nous en faisons ici
commettrait une erreur du simple au double, ce qui serait par trop criant.
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valeur trés proche de celle tirée des courbes des auteurs japonais (4,86 par
-y 105

radian) ...

Inversement, ce Coefficient d’Interactions diminue le Cnq qu’on peut lire a
M 0,5 sur la figure 7 a 3,91 (en référence a la section de passage), méme si cette
démagnification est un peu trop forte, vu le mode de mesure d’efforts utilisé par les
auteurs (ces mesures d’effort ne pouvant capter I’Interaction du panneau sur le fuselage,
ce qui fait que nous devrions utiliser ici un Coefficient d’Interactions un peu plus faible

que 1,253).

Nous relevons dans le texte des mémes auteurs des graphes de la variation,
pour plusieurs Mach, de la Force Normale produite par un unique panneau lorsqu’on
fait tourner ce panneau avec son fuselage autour de I’axe de roulis (a des incidences
variees).

Analysons par exemple le graphe traitant du panneau a cellules carrées a
M. 0,5:

20 .
r Mach=0.5

GRID PATTERN EFFECTS
ON AERODYNAMIC CHARACTERISTICS
OF GRID FINS

I'umiya Liroshima, Kaoru Latsumi

Cu

Rear view

Normal Force Coef.

Oy normal force coef,
Ot
), bending moment cocf.

0 45 90 135 180
Angle of Roll ¢, deg.

e moment coef.

Fig. 11. Normal Force Coefficient versus Angle of Roll:
Square Grid Patterns.

Fig. 6. Balance Coordinates,

Du reste, il convient ici de se méfier de la définition de I’expression Force
Normale utilisée par les auteurs. Cette définition apparait sur la figure 6 que nous avons
adjoint ci-dessus au graphe : Certes le Cy mesuré par la balance intégrée au modele
représente bien une force développée par le panneau dans le plan normal a la fusée (et
en cela la force mesurée est bien normale), mais cette force est également normale au
grand axe dudit panneau : elle n’est donc pas paralléle au plan de I’incidence comme on
le demande généralement a une Force Normale.

I1'y a donc un angle variable @ —x /2 entre la force mesurée et la Force
Normale classique, mais surtout la force développée selon le grand axe du panneau (en
fuchsia, ci-dessous) n’est absolument pas prise en compte dans la pseudo Force

105 Ces 4,86 n’intégrant pas I’Interaction des panneaux sur le fuselage, notre quantification, qui
I’intégre, est un peu plus fautive que le chiffre de 4,77 le laisse penser...
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Normale d’Hiroshima et Tatsumi. Or, lorsque le panneau quitte la position g = 7t/2 ,
cette force fuchsia existe forcément :

En d’autres mots, le pseudo Cy d’Hiroshima et Tatsumi fait uniquement état de
la force développée par les cloisons de cellules paralléles au grand axe du panneau,
alors que le Cy classique est la force bleue, formée des composantes sur son axe, de la
force rouge et de la force fuchsia...

L’incidence localement ressentie par ces cloisons de cellules paralléles au
grand axe du panneau passant de a (pour un angle de roulis @ = 7/2) a 0 pour @ = 0 et
180°, les courbes de la figure 11 décroissent donc depuis le véritable Cn, au centre
(pour @ = a/2) a zéro de chaque cote.

Ce choix d’une pseudo force normale explique évidemment que les courbes ci-
dessus arborent des ordonnées nulles pour les angles de roulis g = 0 et 180° malgre le
fait que, comme nous 1’avons déja vu, un panneaux développe bien une nette Portance
Normale pour ces angles de roulis (en tant que panneau secondaire), mais cette Portance
Normale ne peut étre mesureée ici par le capteur de cette pseudo force normale).

On peut néanmoins s’accorder la licence de penser que les constatations de
masquage que I’on peut faire sur ces courbes du pseudo Cy valent encore pour le Cy
classique, cette licence étant basée sur I’hypothése que le masquage est le méme, en
ordre de grandeur, pour les deux composantes rouge et fuchsia formant la Portance
Normale classique du panneau...

Notons également, pour terminer ces mises en garde, que ’effort mesuré par
les auteurs ne saurait prendre en compte non plus la Portance développée par le fuselage
du fait de la présence de ce panneau...
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Toujours est-il que le graphe de la figure 11, par comparaison entre sa partie
gauche et sa partie droite, nous permet de constater que pour les incidences a de 5° et
10°, le panneau sous le vent du fuselage voit sa portance drastiquement affaiblie : il y a
bien masquage de ce panneau par le fuselage.

Lorsque ce panneau est sous le vent du fuselage (par exemple a I’angle de
roulis g = 15°), il y a ainsi guasi absence de Portance & 5° d’incidence, ainsi qu’a 10°
d’incidence !.

Et le masquage du panneau par le fuselage reste encore trés fort a I’angle de
roulis de 30°.

Pour les angles de roulis @ proches de zéro, la définition de force normale
utilisée par les auteurs nous interdit toute exploitation de la courbe, mais il est évident
que le masquage est maximal...

La définition des angles @ et o, reprise ci-dessous, indique bien qu’a gauche
du diagramme ci-dessus, pour les angles @ faibles (le braguage & des panneaux étant
bien-s(r maintenu nul), le panneau testé est sous le vent du fuselage :

&

‘:{j}j }«ﬁ ol : angle of attack
\‘gfé ¢ : angle of roll
a+| 6 : fin deflection angle

Fig. 5. Definition of the Model Angles.

Nous n’avons pas encore signalé au lecteur la présence, juste en aval de ’ogive
de quatre petits plans canards non décalés en roulis par rapport aux panneaux
cellulaires. Finalement, malgré le fait que chacun de ces plans canards se situe juste en
amont d’un des panneaux cellulaires, les auteurs constatent que ces panneaux se
montrent insensibles aux turbulences créées par ces plans canards *°. L’existence de ces
plans canard lors des tests semble donc ne pas avoir de répercutions sur les mesures
effectuées par les deux auteurs japonais.

106 «Iny the case of some common planar fin, there is always some interference with the forward planar
fins, however Figure 8 shows that there is no effect in the case of the grid fins, indicating that the grid fin
could have smaller interference than the common planar fin.”
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On peut d’ailleurs noter au passage que cette faible susceptibilité aux

perturbations aval peut constituer un avantage pour les panneaux cellulaires *°’.

Mais revenons a la figure 11 :

La bonne nouvelle qu’apporte cette figure 11 est que le masquage du fuselage
n’existe plus pour 1’angle de roulis 45° (présentation en x des quatre panneaux)...

Cet effet de masquage est d’ailleurs plus perceptible si ’on reporte la partie
droite des courbes (partie "non-masquée") sur la partie gauche pour les incidences a =5
et 10° (reports effectués ci-dessous en jaune et en bleu) :

2.0 T
r Mach=0.5
r < :square

GRID PATTERN EFFECTS
ON AERODYNAMIC CHARACTERISTICS
OF GRID FINS

I'umiyva lliroshima, Kaoru Latsumi

Normal Force Coef.

0 45 90 135 180
Angle of Roll ¢, deg.

Fig. 11. Normal Force Coefficient versus Angle of Roll:
Square Grid Patterns.

Les auteurs japonais commentent ainsi ce masquage : « Ces graphes montrent
que le fuselage a une influence sur la force normale des panneaux cellulaires, bien que
cette influence n’ait pas de différence notable entre les trois types de panneaux
essayés. 1%

Le méme texte présente en effet d’autres graphes mettant en lumiére ce méme
effet de masquage pour les panneaux a cellules hexagonales et triangulaires, entre autres
aM 0,5et 0,8. Il ressort de ces graphes qu’a ces deux vitesses et pour toutes les formes
de cellules I’effet est trés similaire ; voici les graphes attachés a la vitesse M 0,5 (ce
sont surtout les effets de masquage pour les incidences a = 5 et 10° qui nous
intéressent):

107 Cette faible susceptibilité semble étre due a la largeur de la section de passage des panneaux...
108 «“These Figures show that the body has influence on the normal force of grid fins, though the
influence had no remarkable difference among three types of the grid fins.”
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Fig. 11. Normal Force Coefficient versus Angle of Roll: Fig. 12, Normal Force Coefficient versus Angle of Roll; Fig. 13. Normal Force Coefficient versus Angle of Roll;
Square Grid Patterns. Triangle Grid Patterns. Hexagonal Grid Patterns.

GRID PATTERN EFFECTS ON AERODYNAMIC ~ Fumiya Hiroshima, Kaoru Tatsumi
CHARACTERISTICS OF GRID FINS

Pour chaque forme de cellules, entre les angles de roulis 45 et 60°, on
remarque le méme curieux tilde (la forme en ~) de la courbe a = 10° : il est tentant d’en
déduire qu’a 45° de roulis le sillage du fuselage est favorable a la portance du panneau
(au moins a la pseudo portance des deux auteurs), alors qu’a 60° de roulis le bilan de
I’action de ce sillage sur le panneau est plutdt défavorable...

Avant de quitter ces graphes du pseudo Cy, il est important de constater la
baisse trés nette de ce coefficient autour de la plage de roulis 10°-20° (sensible surtout
pour I’incidence 10°) : ¢’est donc presque toute la Portance du panneau masqué qui
pourrait bien manquer a ’empennage (pour autant que ce pseudo Cy soit représentatif,
en ordre de grandeur du véritable Cy) : Ce trou dans la courbe semble alors promettre
pour 10° d’incidence une baisse d’un quart de la Portance de I’empennage ° et, en
bonne ingénierie, ¢’est bien ce Cy minimum qui devrait étre dimensionnant...

Un autre enseignement intéressant de ce texte peut étre tiré de I’é¢tude du
Coefficient de Moment Fléchissant du panneau dans le plan normal, moment mesuré a
son emplanture (moment C, dans une pastille rouge ci-dessous, le point de captage de ce
moment étant le cercle en damier) :

NTA
..‘ C; : bending moment coef.
Y,

Fig. 6. Balance Coordinates.

Les auteurs constatent, pour les trois formes de cellules et pour un panneau
présenté a 1’angle de roulis de @ = 90°, la presque parfaite homothétie des courbes du
Moment Fléchissant et de la pseudo Force Normale des auteurs :

109 en partant de la Portance d’un empennage en X...
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GRID PATTERN EFFECTS ON AERODYNAMIC Fumiya Hiroshima, Kaoru Tatsumi

CHARACTERISTICS OF GRID FINS

Ils en tirent fort justement la conclusion que le placement du Centre de
Pression de la Force Normale au long de I’envergure d’un panneau ne change quasiment
pas avec I’incidence, ou d’ailleurs avec la forme des cellules ni avec le nombre de
Mach. 11

Partant du fait que, pour le coup, ¢’est bien la pseudo force normale qui
occasionne le moment fléchissant, on peut méme déduire des graphes que le Centre de
Pression est situé a 0,73 D de la surface du fuselage a I’incidence 5°, ce qui fait a peu
prés la moitié de I’envergure du panneau ***, ce qui sera utile au calcul de résistance des
panneaux dans cette direction de Portance maximale...

Une ultime exploitation qu’on pourrait oser faire de ce texte est le constat que
la variation de la pseudo force normale développée par un panneau selon sa présentation
en roulis est trés proche de la sinusoide, du moins du c6té droit ou ce panneau n’est pas
masqué par le fuselage. Cette forme générale est suggerée en bleu ci-dessous pour
I’incidence 5° :

Mach=0.5
- > :square

Normal Force Coef.

0 45 90 K < 180
Angle of Roll, deg.

110 «the [bending moment coefficient] data in Figure 10 and the Cy data in Figure 8 change the same
way as a function of angle of attack, indicating that the span-wise center of pressure location moves little.
The geometry of grid pattern is observed to have no significant effect on grid fin hinge and bending
moment characteristics.”

111 e bras de levier Rep de la Force Normale vient naturellement de I’équation : Moment non réduit =
g Cm Srer D =g Cy SrérRep.
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Que la courbe de ce pseudo Cy épouse la forme d’une sinusoide n’est pas
surprenant puisque ce coefficient représente, ainsi que nous 1’avons dit, la Portance
développée sur les cloisons cellulaires paralléles au grand axe du panneau ; or
I’incidence i sur ces cloisons est liée au roulis selon la loi géométrique i = a sin(g). **?

En rouge sur le graphe ci-dessus est une autre proposition de sinusoide
homothétique de la bleue d’un facteur 1/1,17, ce quotient correspondant a la
démagnification du Cy *=.

Autour du roulis 90°, I’espace vertical entre la courbe noire et la courbe rouge
donne alors une certaine représentation de I’interaction du fuselage sur le panneau.

Cependant a mesure que croissent les abscisses, la dite interaction doit
disparaitre tandis que 1’effet de la Portance externe du panneau diminue également **.

Cette tentative d’exploitation est évidemment tributaire de 1’hypothese que les
deux Cy (le pseudo Cy des auteurs et le Cy classique) évoluent de fagons paralléles en
fonction du roulis lors de ces mesures.

Si nous soumettons au lecteur ce dernier graphe, c¢’est cependant surtout pour
lui faire regretter I’exploitation que nous aurions pu mener a partir d’une courbe du
véritable Cy !

Dans un autre texte, deux auteurs états-uniens, Kretzschmar et Burkhalter,
reprennent un certain nombre des panneaux cellulaires utilisés par Washington &
Miller.

Leur but est de comparer leurs propres formulations théoriques des coefficients
adimensionnels de ces panneaux avec ceux mesurés en soufflerie par Washington et
Miller.

112.5i ’on préfere s’en tenir a la Portance des cellules en tant qu’entités élémentaires, on pourra
considérer la composante pseudo-normale de I’incidence de I’axe de symétrie des cellules.

113 | e pseudo Cn mesuré ne pouvant prendre acte de la portance du fuselage, nous ne prenons que les
2/3 de la partie décimale du Coefficient d’Interactions de 1,253.

114 |_a Portance externe des bords envergures perd en efficacité pour étre remplacée par la Portance,
nettement plus faible, du bord extérieur. La Portance Interne, quant a elle, est inchangée au cours des
variations du roulis g.
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Note: All dimensions - inches
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Figure 10. Grid Fin Missile Configuration.
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Figure 11. Grid Fin Configurations Used in Validation Process.
Aerodynamic Prediction Methodology for Grid Fins  Richard W. Kretzschmar Dr. Jobn E. Burkhalter

Kretzschmar et Burkhalter commencent par la comparaison de leurs

formulation théoriques avec les mesures effectuées sur un unique panneau a cellules
carrées G13 1°:

V4 /\o,sn ™

a7

115 «Figures 12 through 14 illustrate the comparison between wind tunnel data and theoretical
computations of normal force and axial force coefficient for a single “G13” fin at Mach 0.25, Mach 0.5
and Mach 0.7, respectively.”
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Bien que ceci ne soit pas indiqué directement, nous pensons que cet aileron
G13 a été mesuré seul, en tant que panneau principal, sur le corps ogivo-cylindrique de
la fusée 1°.

On peut de méme penser qu’il est placé a I’horizontale alors que la fusée prend
de I’incidence dans le plan vertical, comme sur le schéma suivant :

Ny

Le texte compare les résultats du code de calcul qu’il préconise avec les tests
en soufflerie (Portance et de Trainée) de cet unique panneau.

_[-uu
T 04 NWT - Aerodynamic Prediction
------- cAWT / e
08t = T ——awnns Methodology for Grid Fins
& CATH <m" I
€ 0.2 ] Richard W. Kretzschmar
2 :
2 0.1 * Dr. Jobn E. Burkhalter
§ ........ (X t KX XXX R R R R
o 0
-0.1
/7
-0.2 i
-5 0 5 10 15
Angle of Attack (deg.)
G13 Figure 12. CN and CA Comparison for Fin G13 at Mach 0.25.

C’est la courbe en trait continu noir, représentant les mesures en soufflerie (CN
WT signifiant : Cy Wind Tunnel) qui nous intéresse...

Les auteurs notent que les caractéristiques aérodynamiques de la plupart des
panneaux testés restent linéaires jusqu’a un angle d’incidence d’approximativement 7
degré. ™’

Nous relevons a M 0,25, sur la courbe noire en trait continu, une pente (donc
un Cnq) de 0,375 pour 10° (construction fuchsia), soit 2,148 par radian.

116 «Experimental data presented in this report was collected using a 6-component fin balance
mounted inside the wind tunnel body.” Et juste aprés ’analyse des panneaux en subsonique : “Figures 20
through 23 illustrate the CN and CA comparisons for various grid fins in the horizontal position at Mach
2.5. As with the subsonic experimental data, these data were taken directly from the fin balance and
therefore include the effects of body upwash”

17 «Investigation of experimental data has indicated linear aerodynamic characteristics are maintained
up to approximately 7.0 deg. for most grid fin configurations.”
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La courbe du Cy ne change d’ailleurs guere de physionomie aux Mach de 0,5

et0,7:
0.4 04 CNWT /i
| I PR CAWT [ ]
0.3 03 - onin
« 0.2 1 w0211 ® cCatH
5 H
2 0.1 2 0.1 :
E % ----- ERs Ak TR SR )
o 0 S o
0.1 01 <
0.2 ' 0.2
-5 0 5 10 15 -5 0 5 10 15
Angle of Attack (deg.) Angle of Attack (deg.)

Figure 13. CN and CA Comparison for Fin G13 at Mach 0.5. Figure 14. CN and CA Comparison for Fin G13 at Mach 0.7

Pour ces Mach de 0,5 et 0,7 le Cnq est releve par nous a 0,0345 et 0,032 (en
décroissance assez nette, donc) soit 1,98 et 0,186 par radian.

Les deux auteurs assurant que leur surface de référence est celle d’un corps
ogivo-cylindrique de 5 inches, soit 19,63 in” **, le Cx, mesuré par nous a 2,148 par
radian a M 0,25 correspond donc a une Surface de Portance Equivalente de :

2,148*19,63 in? = 42,16 in?

Nous avons calculé & 8,258 in? la section de passage de la partie proprement
cellulaire d’un seul panneau.

La Surface de Portance Equivalente de 42,16 in2 peut donc s’écrire également
sous la forme :

42,16 in?/8,258 in?* 8,258 in2 = 5,11*8,258 in?
...80it 5,11 Sipan Si Sipan €St la surface strictement cellulaire du panneau G13.

Le Cn, de ce seul panneau G13 a M 0,25 est donc 5,11, en référence a sa
surface cellulaire de passage...

A premiére vue, cette valeur de Cn, parait forte. Mais Kretzschmar et
Burkhalter ont testé ce panneau monté sur un fuselage **°.

Comme Washington et Miller ont également testé ce panneau isolé sur une
plaque plane a un Cy, de 4,04 pour une vitesse de M 0,35 (assez proche donc de celle-
ci qui est M 0,25) nous devons admettre que le quotient 5,11/4,04 = 1,26 représente le
Coefficient d’Interaction du fuselage sur le panneau G13.

118 »In all experimental test data, the reference length and area are the missile base diameter (5 in.) and
base area (19.63 in?), respectively.”

119 «[ ] subsonic experimental data, these data were taken directly from the fin balance and therefore
include the effects of body upwash.”
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Le calcul, par la formule classique, du Coefficient d’Interactions donnerait
1,33. Mais cette valeur intégre I’interaction panneau — fuselage ; or a notre sens la
balance de Kretzschmar et Burkhalter ne mesurait pas cette derniére interaction : C’est
donc une valeur plus faible que 1,33 qui doit magnifier la Portance de ce panneaux G13.
Par exemple, prendre les 2/3 de la partie décimale du Coefficient d’Interactions nous
semblerait raisonnable ; cela donnerait quelque chose comme 1,22.

C’est bien a peu prés ce que nous venons de dégager de la comparaison entre
nos deux valeurs du Cy, du panneaux G13 (on pourrait aussi faire immédiatement le
quotient des Cn, mesurés successivement par les quatre auteurs :

0,0375/0,03 = 1,25) %

Cette évaluation du Coefficient d’Interactions est vraiment trés intéressante,
d’autant plus qu’elle est basée sur deux relevés de Cy faits par les mémes auteurs
(Washington et Miller) sur des panneaux identiques. C’est quasiment la seule que nous
aurons trouvée alors que ce probleme de I’interaction fuselage <» panneaux mériterait
évidemment une étude systématique particuliére...

Sion ne peut pas tirer de certitudes de cette unique évaluation, on peut
néanmoins recaler notre sentiment sur le partage de ce Coefficient d’Interactions entre
I’action du fuselage sur les panneaux (2/3) et celle des panneaux sur le fuselage (1/3).

Nous adopterons donc souvent pour la partie decimale du coefficient
d’Interaction fuselage — panneaux cette fraction de 2/3 de la partie décimale du
Coefficient d’Interactions classique.

A titre d’exemple, ’adoption de cette partie décimale du Coefficient
d’Interaction conduirait a une valeur du Cy, du panneau G13 isolé de Kretzschmar et
Burkhalter de 5,11/1,22 = 4,18 (par radian, en référence a la surface strictement
cellulaire de ce panneau) alors que Washington I’on mesuré sur plaque plane a 4,04 :
I’erreur de 4 % reste acceptable...

Pour Mach 0,5, nous trouverions de la méme fagon un Cy, un peu plus faible
de 3,85.

Quelle serait notre évaluation du Cn, de ce panneau G13 isolé :

Nous avons déja effectué ce calcul lors de notre exploitation du texte de
Washington et Miller. Mais il peut étre pédagogique de le refaire ici :

120 Tout au long de ce texte de légéres différences dans les résultats pourront apparaitre : elles sont
dues aux erreurs d’arrondis. ..
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Le schéma présent dans le texte donne la longueur de chaque bord envergure
(5,178 in) :

Fos— 0.384
{ J_r
e e ]

a5~ [ 45
0.008

/&o.sn TP
|

...ainsi que sa corde (0,384 in) ***. L’allongement de chaque bord est donc

13,5. La formule de Diederich alloue alors a chacun de ces bords un Coefficient de
Portance de 5,42. Ce qui donne a la Surface de Portance Equivalente des deux bords-
envergures la valeur (5,178*0,384 in?)*5,42 = 10,8 in2.

Rapportée a la surface de passage du panneau (8,258 in2 sans son embase),
cette Surface de Portance Equivalente s’écrit alors :

10,8 in?/8,258 in2 *8,258 in2 = 1,30*8,258 in2 = 1,30 Sipan
Notre pronostic pour le Cn, du panneau G13 isolé est donc de :

(2 +1!30) Sipan= 3,30 Sipan

C’est donc ce Cn, de 3,30 que nous devons comparer aux 4,04 que nous avons
déduits des mesures en soufflerie sur plaque plane de Kretzschmar et Burkhalter.

Nous sommes évidement dans le méme ordre de grandeur, mais avec un écart
de 18 % qui nous chagrine fort.

L’une des explications possibles de cet écart est que I’embase du panneau
développe une certaine Portance, malgré la corde réduite de sa section de passage.

Sur ce point précis de la Portance de I’embase, si I’on attribue a ses deux
surfaces de Portance interne (qui reconstituent séparément 1’intrados et I’extrados d’une
aile placée entre cloisons) un Cy, propre de 2z, on obtient un Cy, interne de I’embase
de 0,17 (par radian, en référence a la section de passage cellulaire du panneau), ce qui
fait passer le Cy, du panneau G13 a 3,47 et réduit notre erreur a 14 %.

121 Nous comptons toute la surface des bords-envergure.
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Kretzschmar et Burkhalter publient également le graphe du Cyn du panneau
G15 (Short chord) formé par la réduction d’un facteur 2 du nombre de cellules du G13
(a corde absolue gardée constante).

Cette variante intéressante a déja été analysée par nous lors de notre
exploitation du texte de Washington et Miller, d’aprés le graphe que ces auteurs ont
publié. A cette occasion, nous avons émis la mise en garde que, du fait de la faiblesse de
sa corde relative (0,52 au lieu du double), ce panneau G15 n’était plus justiciable de nos
hypotheses de bases et donc de notre méthode de calcul.

Voici, en trait continu, la courbe du Cy de ce panneau, telle que publiée pour
comparaison avec les marques carrées de leur calculations théoriques.

e CNWT e
0.4 I TN T e —

eeeee- CAW
031+~ m cNTH
& CATH

0.2 +—

0.1

Coefficient

G+ 449464300004

|
7 |

-0.1

-0.2

-5 0 5 10 15
Angle of Attack (deg.)

Figure 15. CN and CA Comparisons for Fin G15 at Mach 0.5.

Le Cne que I’on peut en tirer (droite rouge) est 0,35 pour 10°, ce qui fait un
Cne de 2 par radian (en référence a la section de I’ogive).

Le Cnq du G13 (de méme surface de passage et de méme corde que ce G15)
ayant été relevé par nous sur la figure 12 de Kretzschmar et Burkhalter a 0,375 pour 10°
(construction fuchsia), soit 2,148 par radian (toujours en référence a la section de
I’ogive), la diminution de la Portance initiale due a la division par deux de la corde
relative apparait donc comme assez faible (7 %) ; nous I’avions constaté lors de notre
découverte de la figure 11 du texte de Washington et Miller tout en notant que pour les
incidence supérieures a 5° la Portance de ce panneau s’essoufflait notablement.

Exprimé en référence a sa section cellulaire, le Cn, du panneau G15 Short
chord se monte a 4,77 en présence du fuselage et a 3,78 lorsqu’il est démagnifié par
nous (au taux de 1,26, soit une interaction valant les 2/3 de I’interaction compléte
classique). Encadrons ce résultat :

Le Cnq du panneau G15 Short chord isolé par nous est donc 3,78 (en référence
a sa section strictement cellulaire) lorsqu’il est démagnifié¢ au taux de 1,26 (soit
une interaction valant les 2/3 de I’interaction compléte classique).

Kretzschmar et Burkhalter continuent ensuite la confrontation de leur calculs
avec les mesures en soufflerie par le panneau G16 ; celui-ci est une évolution du G15
obtenue en augmentant la corde de ce dernier (la corde relative passant de 0,52 a 0,79,
c.-a-d. une valeur beaucoup plus classique et, a notre sens, plus justiciable du calcul
selon nos hypothéses de base)
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Les deux auteurs comparent leur calculs du Cy (marques carrées noires) avec
la courbe (trait continu) du méme Cy relevée en soufflerie :

0.4 N ——
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Angle of Attack (deg.)

Coefficient

-0.2

Figure 17. CN and CA Comparisons for Fin G16 at Mach 0.5.

Le taux initial de cette courbe est (construction rouge) de 0,0414 par degré, soit
un Cn, de 2,37 par radian (en référence a la section du fuselage de 19,63 in?).

Le méme Cn, exprime en référence a la section de passage strictement
cellulaire du panneau 8,258 in?) est donc 5,638.

En démagnifiant ce Cy, au taux de 1,26 dégage plus haut, on obtient 4,47 :

Le Cnq du panneau G16 Long chord isolé par nous est donc 4,47 (en
référence a la surface de passage strictement cellulaire du panneau).

Quelle est ’évaluation que nous pouvons faire nous-mémes (selon nos hypotheses
de base) pour ce panneau G16 ?

Nous avons déja calculé plus haut, selon ces hypotheses de base, le Cn, de ce
méme G16 isolé lors de notre exploitation du texte de Washington et Miller : nous
trouvions 3,84, valeur trop faible de 14 %.

A propos de cette erreur assez forte, nous avons d’ailleurs fait remarqué qu’elle
pouvait étre imputée (au moins en partie) a la non prise en compte du Cy, développé
par les bras de I’embase du panneau, ce Cyq ayant été évalué plus haut par nous a 0,17,
ce qui, ajouté au 3,84 donne pour le panneau G16 un Cy, de 4,01 et réduit alors notre
erreur a 10 %.

Kretzschmar et Burkhalter nous livrent aussi les releves effectués en soufflerie
sur le panneau G12 (plus petit). Nous présentons ce G12 ci-dessous au c6té du G14 dont
les auteurs n’ont pas publié le Cy, mais qui est seulement un tout petit peu plus haut
(nous verrons plus bas pourquoi nous faisons appel a ce G14) :
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Le Cnq mesuré sur la courbe du G12 (droite rouge ci-dessous) :
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Figure 19. CN and CA Comparisons for Fin G12 at Mach 0.7.

...vaut 0,0191 par degre, soit 1,094 par radian.

Les trente-six cellules de ce panneaux composant une section de passage de
4,955 in2, si I’on se souvient que Kretzschmar et Burkhalter expriment leur Cy en
référence a la section du fuselage de 19,63 in? le Cn, en référence a la section de
passage du panneau G12 est,aM 0,7 :

1,094*19,63/4,955 = 4,33

Il faut démagnifier ce Cn, pour avoir accés au Cy, du panneau isolé.

C’est 1a que I’on peut utiliser le fait que le panneau G12 est assez proche
en surface de passage du G14. Or Washington et Miller proposent une mesure a
M 0,35 du Cy du G14 sur plaque plane (hors de la présence d’un fuselage, donc).

Cette courbe du Cy montre une pente de 0,17 pour 10° (segment bleu),
soit & peu pres 1 par radian. En référence au 5,31 in2 de la surface de passage de ce
G14, cette pente nous donne un Cy, de 3,60.

La proximité des dimensions externes des panneaux G12 et G14 nous
autorise a prétendre que ces deux panneaux doivent démontrer des performances
équivalentes, ce qui sous-entend un Cy, mesuré sur plague plane équivalent, a savoir
3,60...
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Le quotient du Cy, du G12 mesuré en présence du fuselage, a savoir 4,33
par ce Cy, approché mesuré sur plaque plane, a savoir 3,60, donne 1,20 qui serait le
Coefficient d’interaction fuselage — panneau pour ce G12...

Il faut noter cependant que cette valeur est extraite de mesures de Cy a
des Mach différents. Le tendance générale relevée sur les courbes de Kretzschmar et
Burkhalter étant a la baisse lorsque le Mach augmente, le Cx, mesuré en présence
du fuselage a M 0,7 devrait donc étre plus fort a M 0,35, vitesse a laquelle est prise
la mesure sur plaque plane et vitesse a laquelle nous effectuons cette comparaison.
On peut donc s’attendre a ce que le coefficient d’interaction soit un peu plus fort que
ces 1,20, ce qui est logique puisque nous avions dégagé pour le grand panneau G13
une valeur de 1,26...

Nous pouvons donc oser utiliser pour démagnifier le Cn, de ce panneau G12
les deux tiers de la partie décimale du Coefficient d’Interactions classique qui vaut
1,40 ; le coefficient d’interaction fuselage — panneau peut donc étre choisi a :
1+ 2/3*0,40 = 1,26, ce qui démagnifie le Cn, de 4,33 dégagé par nous a M 0,7 jusqu’a
3,44.

Le panneau G12 présente donc, lorsqu’il est isolé, un Cy, de 3,44
(en référence a sa surface de passage cellulaire).

A combien évaluerions-nous, selon nos hypothéses de base, le Cn, de ce panneau
Gl12 ?:

D’apres les dimensions données les auteurs, I’allongement du G12 vaut
3,603/0,384 = 9,383, ce qui promet, par la formule de Diederich, le Cn, propre de 5,08.

La surface propre des bords-envergure est 3,603*0,384 = 1,3835, ce qui donne
une Surface de Portance Equivalente de 7,028. La surface de passage du panneau étant
de 4,955, le Cn, des bords-envergure est donc de 7,028/4,955 = 1,42.

Notre évaluation du Cn, du panneau G12, en référence a sa section strictement
cellulaire est donc de 3,42...

Ce résultat est donc trés proche de celui tiré des essais en soufflerie (3,44).

Panneaux présentés en x :

Pour notre grand intérét, Kretzschmar et Burkhalter étudient également le Cy,
du panneau G13 disposé a 45° :
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Ce panneau est déja connu de nous. Les deux auteurs I’ont ici présenté a
I’angle de roulis de 45° (en x), sans préciser cependant si cette orientation en roulis

place le panneau au vent du fuselage ou sous son vent *%.

Nous avons joint ci-dessous au graphe de ce panneau en x celui du méme
panneau présenté en position droite (en +) :
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Figure 24. CN and CA comparisons for G13 at a 45 deg. Roll Figure 14. CN and CA Comparison for Fin G13 at Mach 0.7
Angle at Mach 0.7.

Le relevé des deux pentes donne 0,2 pour 10° d’incidence (a 45° de roulis) et
0,33 pour 10° lorsque le panneau est droit *2*,

Il nous est alors facile d’en déduire qu’un seul panneau disposé en X ne
développe que 0,2/0,33 = 60,6 % de la Portance d’un seul panneau en position
principale.

Ce constat vaut pour un seul panneau. Mais qu’en est-il pour un empennage
complet ?

Autrement dit : un empennage de quatre panneaux présentés en x développe-t-
il une Portance équivalente a celle d’un empennage de quatre panneaux disposés en + ?

Pour répondre a cette question, nous sommes aidés I’observation du graphe
d’Hiroshima et Tatsumi déja exploité par nous :

122 « . ] data were obtained for fin G13 in the “X” orientation at Mach 0.7 and 2.5. [...] Figure 24
illustrates fin CN and CA coefficients for fin G13 rolled 45 deg. from the horizontal position.”
123 Comme on peut le voir, nous avons linéarisé les courbes dans leurs premiers 5°.
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g. 11. Normal Force Coefficient versus Angle of Roll:
Square Grid Patterns.

Rappelons que les courbes jaune et bleue de gauche sont des images-miroir des
courbes de droite.

Sur ce graphe, c’est aux abscisses 45 et 135° qu’il faut chercher notre
orientation en x : Ces courbes japonaises sont pour nous les indices que le panneau au
vent a 45° (abscisse 135°) développe un Cy a peu prés équivalent au Cy d’un panneau
sous le vent a 45° (abscisse 45°)...

Le lecteur se souviendra cependant que les deux graphes de la figure 11 ci-
dessus dessinent les variations d’un pseudo Cy créé par un panneau ! Nous avons
représente ci-dessous deux panneaux a 45° avec la pseudo Force Normale mesurée par
les auteurs japonais :

Rear view

= -‘\&q)\_‘_
\ \//

\ [\ ]
\

Cy

Cy : "pseudo” Force Normale

Ce schéma nous aide a penser que méme si les deux Cy sont représentés par
des ordonnées équivalentes sur les courbes du pseudo Cy ci-dessus, on ne peut quand-
méme pas exclure un éventuel effet directionnel du flux contournant le fuselage (filets
d’air bleus)...

Un bonne question est également de se demander si les panneaux a 45° sous le
vent ne profitent pas d’une interaction du fuselage plus forte que les deux panneaux au
vent.
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Mais passons outre et admettons I’hypothése que les panneaux a 45° au vent
suscitent le méme Cy, que les panneaux & 45° sous le vent 2,

Sous cette hypothése, on peut alors déduire de la pente 0,02 par degré du
graphe des panneau en x ci-dessus une bonne évaluation du Cy, total de cet
empennage ; c’est 4*0,02 = 0,08 (par degré, et en référence a la section du fuselage).

Il est évidemment tentant de comparer ce Cy avec celui de ’empennage
présenté dans la position +.

Nous avons mesuré sur le graphe du panneau en + ci-dessus le Cn, de 0,033
par degré. Ce Cy est donc celui des panneaux principaux.

Le partage d’efficacité a 70 et 30 % des panneaux dans cette position +
(partage dont font état d’autres auteurs, ainsi que nous ’avons vu) implique que les
deux panneaux secondaires développent chacun (30/70)*0,033.

Au total, les quatre panneaux en + apporteraient donc un Cy, de :

2*0,033 + 2*(30/70)*0,033 = 0,094

Ce Cnq est donc tres proche de celui des panneaux en x (que nous venons
d’estimer a 4*0,02 =0,08)...

Ce petit calcul, basés malheureusement sur un certain nombre d’hypothéses,

tend a expliquer pourquoi plusieurs auteurs ont relevé pour ces deux positions + et X
des portances d’empennage équivalentes...

Exprimées en coefficient adimensionnels, les Cn, des panneaux sous ces deux
présentations sont :

0,02*57,296*19,63/8,258 = 2,72 pour la présentation en X,

et 0,033*57,296*19,63/8,258 = 4,49 pour la présentation en + 2,

...c’est deux Cny étant relevés a M 0,7 en présence du fuselage.

Pouvons-nous, dans le cadre de nos hypotheses de base, prévoir la diminution
assez nette que I’on observe pour le Cn, d’un panneau G13 qui passe de la présentation
+ a la présentation en x ?

D’abord, il faut démagnifier les Cnq Ci-dessus, en utilisant le Coefficient

d’Interaction du fuselage sur le panneau que nous avons calculé il y a peu a 1,26 '?°. Et
nous allons démagnifier de la méme facon les deux Cn, cOmme Si les panneaux en X

124 Ce qui expliquerait que Kretzschmar et Burkhalter n’aient pas éprouvé le besoin de préciser s’ils
ont fait la mesure au vent ou sous le vent...

12> Nous trouvions 5,11 & M 0,25.

126 la partie décimale de ce coefficient valant & peu prés les 2/3 de celle du Coefficient
d’Interactions classique.
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béneficiaient de la méme interaction gue les panneaux principaux (ce que nous faisons
en I’absence d’autres renseignements sur ce sujet) :

Les Cnq de ce G13 sont alors de 2,16 et 3.56. Le Cnq du panneau a 45° est
donc trés proche de 2. Cela nous convient bien puisque nous avons toujours défendu
I’idée que, lors d’un mouvement en roulis autour d’un fuselage placé en incidence, un
panneau conserve sa Portance Interne, alors que sa Portance Externe (celle des bords-
envergure et du bord externe) est modifiée en fonction des lois de ’aérodynamique
linéaire des plans porteurs.

Vérifions-le en calculant, selon nos hypothéses de base, cette Portance Externe
dans les deux cas de présentation du panneau G13 qui nous intéressent.

v & _l—ﬂ.!!l

a5~ [ 45
0.008

/&o.sn TP
|

—> Quand ce G13 est en position de panneau principal (présenté en +), nous
avons indiqué que les bords envergures mesuraient 5,178 in par 0,384 in. Ces bords
présentent donc un allongement de 13,5, ce qui leur assure un Cy, propre de 5,42.

Le Cn, de ces bords est donc (5,178*0,384 in?)*5,42 /8,258 in2 = 1,30 (en
référence a la section de passage strictement cellulaire du panneau de 8,258 in2).

—> Quand le panneau G13 est présenté a 45° (en x), I’inclinaison de la Portance
des bords-envergure diminue leur efficacité en Portance Normale en proportion du sinus

du méme angle, c.-a-d. d’'un facteur\/E/Z :

Mais la présentation des bords-envergure a 45° a également une autre
conséquence : celle de diminuer leur incidence.

En effet, lorsque les bords-envergures bleus ci-dessous sont tournés d’un angle
de roulis 8 = 90° sur le fuselage doté d’une incidence a en tangage, ils prennent la
position des bords envergures orange qui ne ressentent, quant a eux, aucune incidence :
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Pour I’orientation intermédiaire 0 = 45°, I’incidence ipord-env d€S bords
envergure est également intermédiaire et liée a I’incidence a du fuselage par la fonction
trigonométrique :

Ihord-env = @ SIN(0)

I1 en résulte qu’a I’angle de roulis 45°, la Portance des bords-envergure est, de
ce seul point de vue de I’incidence, également diminuée en proportion du sinus de

I’angle de roulis, a savoir \/E /2.

L’un dans I’autre, la Portance de nos bords envergures est donc divisée par
deux lorsque le panneau passe de la position principale a la position en x. **/

C'est-a-dire que leur Cy, externe passe de la valeur 1,30 calculé un peu plus
haut a la valeur 0,65.

Ceci devrait donc donner pour le panneau a isolé 45° un Cy, total de 2,65, le
panneaux principal ayant été calculé par nous, selon nos hypotheses, a 3,30...

Cette chute du Cn, du panneau a 45° n’est pas assez forte, dans la pratique
puisque Kretzschmar et Burkhalter ont mesurés une diminution beaucoup plus forte du
Cno depuis 3,56 jusqu’a 2,16 (chiffres des Cnq démagnifiés par nous).

Cet inadéquation de notre calcul nous soumet alors I’idée que les panneaux a
45° ne profitent peut-étre pas d’autant d’interaction que les panneaux présentés en +.

Ce qui ferait que le Cn, de 2,72 du panneau a 45° mesuré en présence du
fuselage sur la courbe de Kretzschmar et Burkhalter ne serait pas autant amplifié par la
présence du fuselage ; c'est-a-dire que le Cn, démagnifié qu’on en tirerait ne serait plus
de 2,16, mais il serait peut-étre, par exemple, de 2,50...

127 Nous y revenons en fin de ce calcul.
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Une autre fagon de penser ces choses serait de dire que le Cn, du panneau a 0°
démagnifié par nous & 3,56 *? implique un Cx, externe de 1,56 et que I’inclinaison en
roulis a 45° impose la division par deux de ce Cn, externe, ce qui donne 0,78.

La Portance totale du panneau a 45° ne devrait donc pas dépasser, si nos
hypothese sont vraie, 2,78. Ce qui détermine pour ce panneau a 45° mesuré a 2,72 en
présence du fusela§e, un Coefficient d’Interaction presque unitaire (Soit tres peu
d’interaction)... '

Dans tous ces calculs, nous n’avons pas tenu compte de la Portance du bord
externe du panneau G13, cette Portance passant, sous I’effet des mémes phénomenes, de
0 a une valeur li¢e a I’incidence a et a ’angle de roulis 0. Dans la pratique, pour ce type
de panneau assez allongé, cette portance est assez faible : nous 1’évaluons a 0,3 a 0° de
roulis. A 45° de roulis elle serait donc de 0,15.

Nous pensons avoir exploité au mieux ce texte de Kretzschmar et Burkhalter
malgré ses omissions et le caractére imprécis de certaines de ces indications. Ces
reproches que nous faisons a ce texte valent encore plus, on le verra plus bas, pour un
certain nombre de textes plus modernes traitant des Panneaux Cellulaires. Peut-étre
d’ailleurs ce sujet est-il trop moderne ou trop sensible, ce qui expliquerait en partie nos
difficultés a traduire ces textes en valeurs numériques. ..

Ces difficultés présentes doivent nous étre I’occasion de dresser
symétriquement des éloges aux institutions états-uniennes d’il y a quelque décennies,
lorsque chaque texte commencait par une compléte nomenclature des notations
utilisées, avec leur définition et dimension, et qu’aucune surface ou longueur de
référence ne manquaient jamais...

Il faut dire cependant que ces textes-la n’ont été rendus publics que trente ans
apres leur rédaction. ..

Un texte tres récent (2011) et fort intéressant de Pruzan, Mendenhall, Rose et
Schuster présente une étude en soufflerie réalisée sur le vehicule de sauvegarde de
I’équipage d’Orion (Lauch Abort Vehicle ou LAV) dans un nouveau dessin :

128 démagnifié sur la foi d’une comparaison entre les mesures effectuées en présence du fuselage et
sur une plaque plane pour le G13 (de mémes dimensions) ...

129 1 a Portance des deux bras profilés de 1’embase, si elle existe, comme nous le pensons, est
justifiable de la méme division par deux lors de la mise en roulis & 45°.
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Ce nouveau dessin (montrant un carénage de la capsule plus arrondi que celui,
conique, de I’ancien mod¢le) est réputée étre instable aérodynamiquement, ce que
démontrent les essais en soufflerie relaté dans ce texte.

Certes, le LAV est stabilisé activement durant toute sa montée, soit 20
secondes **° (y compris lors de son retournement bouclier thermique en avant), par un
dispositif de huit tuyéres a soupapes placé en téte de la tour (systtme nommé ACM,
pour Moteur de Contrdle d’Attitude) ***, mais les ingénieurs persistent légitimement
dans leurs recherches d’un dispositif de stabilisation passive du genre panneaux
cellulaires :

(a) (+) Unswept (b) (+) Swept

Ce texte étudie donc I’apport en stabilité de tels panneaux cellulaires : un jeu
de quatre panneaux normaux a 1’axe du véhicule (‘‘Unswept’’, a gauche) et un jeu de
quatre panneaux dotés d’une 1égere fleche (‘‘Swept’’, a droite)...

130 alors que le moteur principal de la tour ne tire 1’ensemble que pendant moins de 4 secondes,

produisant un accélération maximale de 15 g.

131 «At the same time the abort motor would fire, the ACM would fire to maintain stable flight. The
ACM consists of eight equally spaced nozzles, each 45° apart around the LAS housing near the top of the
casing. These eight nozzles will provide the ability to control motion in the pitch and yaw axes (Fig. 4).
The ACM will burn for approximately 20 s, providing thrust that can be diverted through the eight
nozzles to produce controlling moments. After the abort motor burns out and the LAV is stabilized, the
two canards on the LAS will deploy, and the combination of the canards and ACM will reorient the crew
module and LAS so that the heat shield on the bottom of the crew module would be forward with respect
to the air stream.” (tiré du texte de Peggy S. Williams-Hayes)

Impr. : 09/06/2013 16:38:00 Modif. :09/06/2013 16:38:00



Panneaux Cellulaires Page 108 / 229

Notons au passage que le test de vol PA-1 déja réalisé par la NASA 1’était a
partir d’un véhicule (sans panneaux cellulaires) dont le Centre des Masses était plus
avant que celui du modele définitif souhaité (le véhicule était donc naturellement plus
stable) 12,

Le texte de Pruzan et Consorts fait remarquer d’entrée que les panneaux
cellulaires d’Orion en configuration abortive sont soumis a un écoulement non-axial
(non-paralléle a ’axe du corps), contrairement a la plupart des autres panneaux
cellulaires qui sont installés en général sur des véhicules beaucoup plus longs. Il cite en
exemple les panneaux de Soyouz :

Launch Escape System (CAC) Diagram
‘ A
Br
YR
PAP

¥ CAC

| men
n

stabilizer

I-11L, 111V - stabifzation plancs

Yiew A

AC propulsion system;

B0 — D

Figure 2. Deployable grid fins on the Soyuz Launch Escape Syste.

...panneaux qui prennent place en aval d’une assez longue portion quasi
cylindrique autour duquel I’écoulement a donc eu le temps de retrouver une direction
générale paralléle a I’axe. D’évidence, c’est également le cas pour les fusées et missiles
qui arborent généralement un fuselage cylindrique de grand élancement.

132 «Therefore, the cg of the combined crew module and LAS, called the launch abort vehicle (LAV),
is further forward than the operational LAV cg. This results in a more statically stable vehicle during
ascent for PA-1.” (tiré du texte de Peggy S. Williams-Hayes)

Impr. : 09/06/2013 16:38:00 Modif. :09/06/2013 16:38:00



Panneaux Cellulaires Page 109 / 229

Ce n’est pas le cas pour le LAV dont les formes aval créent, dans la zone
occupee par les panneaux, un fort mouvement radial des filets d’air vers I’extérieur :

Comme les auteurs le constatent dans leurs mesures (que nous évoquerons plus
bas), ces panneaux normaux développent jusqu’a des incidences assez fortes des efforts
radiaux vers I’extérieurs, ces efforts se compensant d’ailleurs, totalement (a I’incidence
zéro) ou en partie (aux incidences plus fortes).

Pour ce qui est de ce Cy produit par de tels panneaux a cellules non coaxiales a
1I’écoulement (ou panneau présentés inclinés), Simpson et Sadler nous en avait donné un
avant goQt en inclinant simplement leur panneau en une pseudo-fléche ou une pseudo-
contre-fleche d’angle A :

KeNeke=0 =IACNalA  IACN®A=0] =0 [Kgala=o =I(ACA)s  (BCA A=plgp

N 1 I
2 MACH = 0.5 |
a=0

Figure 13. Sweep Sign Conventions
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Nous écrivons pseudo fleche ou contre-fleche car le panneau est orienté tout
d’un bloc en arriére ou en avant pas ces auteurs, I’axe des cellules prenant la méme
orientation A que le plan d’entrée des panneaux (ce qui n’est pas le cas avec les panneau
en fleche du LAV dont les cellules présentent toutes un axe parallele a I’axe du LAV
lui-méme).

Il est cependant profitable de comparer les deux types de panneaux (en fleche
du LAV et en pseudo-fleche de Washington et Miller) car ces deux types de panneaux
se présentent de fagon oblique a 1’écoulement.

Washington et Miller avait tiré du test en soufflerie de leur panneaux en
pseudo-fleche la conclusion que si cette présentation oblique augmente nettement la
Trainée des panneaux a 0° d’incidence, elle ne modifie que peu la Portance Normale
qu’ils produisent. Sur les graphes ci-dessus, on voit effectivement qu’une présentation
d’un panneau a 15° de part et d’autre de la présentation normale double le Ca Sans
changer notablement leur Cy (marques rouges).
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Nos hypothéses de base nous permettent d’ailleurs d’expliquer assez
facilement cette constance du Cy :

-> pour ce qui est de la Portance Interne, la notion de Quantité de Mouvements
étant vectorielle, lorsque I’on observe du dessus (dans le plan de I’incidence) la
modification de Quantité de Mouvements, on a la méme modification, que le panneau
soit présenté normalement ou en pseudo-fleche (a la variation de surface de capture
pres, que nous quantifierons a 1’instant).

-> pour ce qui est de la Portance externe, il y aura également peu de différence
(un Cy propre des bords-envergure un peu plus faible, du fait de leur fleche).

Si d’aventure nous nous étions piqué de quantifier la baisse de Cy consécutive
a la présentation en pseudo-fleche des panneaux, cela aurait donc été en accolant un
cosinus de I’angle de fléche a la formulation du Cy normal (ce cosinus relatant la
variation de la surface de capture du panneau ainsi que la baisse du Cy des bords
envergure du fait de la pseudo fléche des panneaux)... Et finalement, la courbe a
marque rouge de Washington et Miller dessine bien une courbe proche d’une courbe en
cosinus (courbe rouge) :

Variation du Cy en cosinus simple de I'angle de "fleche" des panneaux

N

= MACH = 0.5
,0 a=0

B FLAT (G3)

SWEEF BACK ANGLE, DEG
lgo 60 40 20 ) 20 40 60 80

-80 -60 -40 -20 0 20 40 60 80

Quant a I’augmentation du Ca, nous serons mieux armes plus bas pour
I’expliquer.

Mais revenons au texte de Pruzan et Consorts et au panneau en fleche du
LAV :
Center of Center of

Center of Center of Pressure Pressure
Pressure Pressure

Figure 4. Center-of-pressure location for an unswept fin (left) and a swept fin (right).
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On aura compris qu’ici les panneaux en fleche sont congus de telle sorte que
I’axe de leur cellules reste paralléle a I’axe du LAV (bien qu’il ne soit pas dans 1’axe de
I’écoulement).

Le texte précise que la fleche (véritable, celle-1a) donné aux panneaux de I’un
des deux jeux étudiés a pour but d’augmenter le bras de levier de leur Portance par
rapport au Centre des Masses de ’engin. ** :

Nous calculons quant a nous ce gain en bras de levier a ~7 % par rapport au
Centre des Moments choisi par les auteurs. L’augmentation en Moment constatée sur
ces panneaux en fleche (de I’ordre de 50 % a M 0,5) ne sera donc due qu’en faible
partie a cette fleche des panneaux ; on devra surtout les imputer aux différences
d’écoulement sur I’aval de la capsule...

Par raison de simplification, cependant, nous ne nous attarderons pas sur la
comparaison entre les deux types de panneaux et nous ne considererons que les
panneaux normaux qui sont ceux qui intéressent le plus les fuséistes.

Les quatre auteurs nous informent que, lors des essais en soufflerie a M. 0,5,
la capsule nue (sans aucun panneaux) s’est montrée statiquement instable **.

Cet instabilité a évidemment été constatée autour d’un certain Centre de
Moment (pouvant figurer, a notre sens, une position limite du Centre des Masses du
corps, bien que le CdM rencontreé dans les textes sur le LAV soit toujours choisis plus
en arriére, donc plus déstabilisants). Ce Centre de Moment a été pris au sommet
géométrique du cone de la capsule **° (ladite capsule est a I'intérieur du carénage vert,
ci-dessous) :

133 «Because this distance is intrinsically short for the Orion LAV, the relatively small aft movement
in center of pressure provided by the swept fins can potentially yield a substantial increase in pitching
moment.”

134 «[...with the grid fins in the + orientation and the abort motors off]. Under these conditions, the
baseline vehicle without grid fins was observed to be statically unstable (data not shown), but the addition
of unswept or swept grid fins made the vehicle stable about nominally 0° AOA. At this Mach number
[Mach 0.5], the swept grid fins are shown to provide increased stability as compared to the unswept fins.”

135 «The moment reference center (MRC) was taken to be at the virtual apex of the crew module.”
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Attitude Control Motor ————»= & |

Canard Section >
(Replaced by shell)

Jettison Motor ——————

Abort Motor -

LAS Fairing Assembly ——————————»
(LM Provided)

Crew Module ——
(For Reference Only)

Figure 1. Orion launch abort vehicle.

Cette pointe géométrique du cone est dessinée par nous comme légerement en
avant du raccord de la partie verte avec la partie rouge du schéma ci-dessus.
Les auteurs d’un autre texte ont realisés également cette construction :

(MRC signifiant Moment Reference Center)

Si nous considérons que le plan des 4 panneaux normaux (sans fleche) est
place exactement a I’aréte aval du carénage de la capsule, nous pouvons nous baser sur
un bras de levier des panneaux depuis le Centre de Moment de 74,23 % du diamétre du
bouclier thermique.

La longueur de référence des moments est en effet ce diametre dans la
maquette au 6/100°™, soit 11,88 inches, et la surface de référence
n*(11.88/2)? in® 3¢ 1¥7

138 «In all cases, the reference length used for the coefficient data is 11.88 inches and the reference
area is m*(11.88/2) in®.” (ce qui est la surface du bouclier thermique de la maquette au 6/100&me utilisée)
137 e choix de ces références peu paraitre curieux dans le cadre étroit de ces essais en soufflerie (le

diamétre et la surface frontale du LAV auraient été plus intéressant), mais dans le cadre de I’étude
générale de la séquence de sauvegarde (qui finit par I’éjection de la capsule depuis le LAV) ce choix
procure une unicité de références. ..
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Pruzan et Consorts donnent les incréments de Moment de Stabilité **® (nommé

ici Moment de Tangage ou Pitching Moment) mesurés en soufflerie selon I’incidence :

Figure 3. Photograph of the 6%-scale Orion launch abort vehicle with swept
grid fins in the NASA ARC 11x11-foot transonic wind tunnel.

(la couleur Panthére Rose est celle de la peinture thermosensible)

Ces incréments donnent le gain, pour un certain paramétre (par exemple le Cy)

obtenu aprés montage des panneaux.
L’expression mathématique de ces incréments est donc du type :

{CN capsule avec ses panneaux — Cn capsule nue}

Ce terme entre accolades represente donc plus que le Cy produit par les
panneaux puisque leur présence est susceptible de modifier le Cy propre de la capsule
en présence de ces panneaux (il y a classiquement interaction entre la capsule et les
panneaux et vice-versa), mais il correspond tout a fait bien a ce que recherche
I’ingénieur, puisqu’il pourra ajouter la quantité que représente ce terme au Cy de la
capsule nue pour connaitre le Cy capsule + ses panneaux (algébriquement, cet ajout
donne bien le Cy mesuré pour la capsule avec ses panneaux).

Voici I’incrément de Cy apporté par le montage des quatre panneaux normaux
aMO0,5:

138 «pitching-moment coefficient increment data (fin-on minus fin-off)” (il s’agit d’incrément absolu
et non relatifs)
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+ Configuration, Beta=0°, M=0.5

-10 0

Angle of Attack (deg)

15

—— 1569, Unswept, AM Off —=-1607, Swept, AM Off

Figure 8. Pitching-moment coefficient increment about the MRC for the vehicle with unswept and
swept grid fins in the + orientation at Mach 0.5 with the abort motors off.

Prenons acte en passant, au vu de la figure 13 du méme texte, que la Portance
des quatre panneaux n’évolue pas de fagon tres sensible avec le nombre de Mach (nous

y reviendrons) :

Fin Contribution to Vehicle Cm about MRC

Figure 13.

0.30

Mach # Effects, + Configuration, Beta=0, Unswept Fins, AM Off

|

0.20

0.00 }

-0.10

-0.20

-5 0
Angle of Attack (deg)

—+—1569, AM Off, M=0.5 1572, AM Off, M=0.7 —+— 1575, AM Off, M=0.9

Mach-number effect on pitching-moment coefficient contribution from all four unswept grid

fins (about the vehicle's moment reference center) as measured by the individual fin balances with the
abort motors off.

(nous avons simplifié ce diagramme en ne gardant que les trois vitesses
subsoniques qui nous intéressent)

Pour la courbe rouge (Unswept), nous mesurons sur la figure 8 (notre
construction fuchsia) une pente initiale de ~ 0,12 pour 15° soit un Cy, de 0,008 (par
degré) pour I’incrément de Moment de Stabilité apporté par les panneaux.
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Par radian cela fait 0,458. 3

Les références de cet incrément en moment étant celles que nous avons dites
plus haut, le moment mesuré par le capteur d’effort de la soufflerie est :

0*0,458*m*(11,88/2)?in2*11,88 in (q étant la pression dynamique)
...ou encore :

q*0,458*110,847 in*D
(si D est le diametre du bouclier thermique de la capsule, qui vaut 11,88 in).

Les dimensions des panneaux de la maquette de soufflerie données dans le
texte nous ont permis de calculer la section de passage de leurs 36 cellules a 9,273 in2
(pour chaque panneau).

En référence a la surface Sspan des quatre panneaux, le moment créé par ces
panneaux est donc :

q*{0,458%110,847 in2 *D /(4%9,273 in?) } Supen

Comme nous avons calculé le bras de levier des panneaux par rapport au
Centre des Moment comme valant 74,23 % du diameétre du bouclier thermique, soit
0,7423*D, diviser le Moment produit par les quatre panneaux par leur bras de levier va
nous donner leur Portance Normale ; ce sera :

q*{0,458%110,847 in2 *D / (4*9,273 in?) } Supan [ 0,7423*D

Le Coefficient de Portance Normale est donc : 1,84*Sapan

Le Coefficient de Portance moyen d’un seul panneau, rapporté a sa propre
surface de passage, est donc le méme a savoir 1,84 par radian...

Ce Cnq Mmoyen est celui calculé a partir de I’'incrément de Coefficient de
Moment créé par les quatre panneaux. Il englobe donc le Coefficient d’Interactions
corps <> panneaux (qu’on peut calculer ici comme valant 1,56 et qui agirait uniqguement
sur un couple de panneaux)...

Ce Coefficient de Portance moyen est donc assez faible eu égard a nos
hypotheses (1’écoulement interne étant censé procurer déja un Cy, de 2).

Peut-étre cette faiblesse est elle due a la forte déviation du flux passant par les
panneaux causée par la présence du LAV (I’écoulement passant par les panneaux étant

139 Notons que la figure 24 du méme texte donne la somme des Cy mesurés individuellement sur

chacun des panneaux a M 0,9 (nous présentons ce diagramme plus bas) : nous y lisons des pentes (Cng)
du méme ordre (0,01 par degré, soit 0,57 par radian), méme si elles sont un peu plus fortes.
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loin d’étre paralléle a la direction de I’écoulement a I’infini). Nous y reviendrons plus
bas avec les constatations surprenantes des quatre auteurs.

Le méme texte précise d’ailleurs que dans une prise d’incidence dans le plan
vertical, les panneaux inférieur et supérieur ne participent que faiblement a la création
de Portance (surtout le panneau au vent) **° (nous avons mesuré la participation de ce
couple de panneaux a 10 % a M 0,9).

Ce Cnq de 1,84*Span par radian que nous mesurons n’est donc guére que celui
de deux panneaux au lieu de quatre (ce qui revient a dire que le coefficient de Portance
des deux panneaux qui travaillent vraiment est presque le double de ce Cnq de 1,84)...

Si nous nous faisons plus précis, en nous basant toujours sur une répartition 10
et 90 % des deux couples de panneaux, nous dégageons comme Cy, pour les panneaux
principaux du LAV la valeur de 1,84*0,9*2 = 3,312.

Mais le systeme de mesure utilisé par Pruzan et Consorts pour 1’établissement
de leur figure 8 est trés probablement celui d’une balance mesurant les efforts sur la
totalité du modéle (fuselage + panneaux), ces efforts globaux intégrant I’ensemble des
interactions panneaux < fuselage ; on peut donc utiliser pour démagnifier le Cyq le
Coefficient d’Interactions classique qui vaut ici 1,56 :

C’est donc a 3,312/1,56 = 2,12 que I’on peut estimer le Cnq propre des
panneaux principaux du LAV lorsqu’ils sont isolé.

Si nous avions cherché a etablir nous-méme le Cn, de ces panneaux isolés (ou
du moins de chaque panneau horizontal lors d’'un mouvement en tangage) selon nos
hypothéses de base, nous aurions dégage, nonobstant le défaut d’axialité de
I’écoulement au droit des panneaux :

—> pour la Portance Interne la valeur de 2* S;pan

-> et pour la Portance des bords-envergures la valeur de 0,96 Sipan.

Ce qui hisserait notre estimation de la Portance a 2,96 Sipan (en référence donc

a la surface d’un seul panneau horizontal) ***.

Ce Cnq propre de 2,96 est donc 40 % plus fort que celui que nous avons
dégagé du texte de Pruzan et Consorts, méme s’il reste du méme ordre. Nous voyons
dans cette mise en défaut de notre pronostic un rappel de la complexité de la génération
de Portance par ces panneaux immergés dans un écoulement a fort mouvement radial.

Mais il faut également admettre :

=> que nous ignorons si le Coefficient d’Interactions classique (qui est ici de
1,56) se montre efficient sur un corps aussi court que le LAV,

-> que la faible longueur dudit LAV doit accélérer le flux d’air passant a
travers les panneaux,

140 «As would be expected, pitching moments from the two horizontal fins are very similar over the
angle of attack range. In this configuration, a majority of the pitch stability comes from the two horizontal
fins, with some contribution coming from the windward vertical fin at large (positive or negative) AOA
values.”

141 Dans ce calcul, nous avons compté 1’embase des panneaux dans I’allongement des bords-
envergures et dans leur surface, bien que le profil carré de ces embases ne soit guére aérodynamique.

Impr. : 09/06/2013 16:38:00 Modif. :09/06/2013 16:38:00



Panneaux Cellulaires Page 117 / 229

...ces deux effets (les Interactions fuselage «» panneaux et 1’accélération du
flux due & la présence du corps) se combinant pour créer un coefficient multiplicateur
dont nous n’avons pas idée...

Cependant, au moins pour partie, cette faiblesse du Cy retiré par nous des
mesures sur le LAV trouve peut-étre également sa source dans un profilage tout a fait
défectueux (on pourrait méme dire déficient) du cadre entourant les cellules :

... ceci sans méme parler des cloisons de cellules elles-mémes. ..

De ce point de vue, il est curieux que les auteurs jugent utile de repasser par les
errements bien naturels qu’a connus I’histoire de 1’aviation et de ’aérodynamique ; a
moins que leur dessein ait été de prouver par ’expérience que des panneaux réalisés
sans soins réussissent cette performance de créer malgré tout de la Portance.

Retirons encore de ce texte que les quatre auteurs considérent que les deux
configuration en X ou en + ne présentent pas de « différences significatives » du point
de vue de I’apport en stabilité procuré par les panneaux **?, ce qui est fort intéressant.

Les auteurs ayant installé une balance individuelle sur chacun des panneaux :

142 «Tests were run with the fins in the + and the x orientations to assess if there was a performance
bias. The data collected indicate that there was not a significant difference in stability augmentation
between the two orientations.”
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Figure 6. Photograph showing the four individual balances
used to connect each grid fin to the model's heat shield.

...ils ont pu mesurer les efforts individuels développés par lesdits panneaux.

La contribution de chacun des panneaux au Moment de Stabilité apparait ci-
dessous a M 0,9 (donc largement en transsonique) :

Run 1575, + Configuration, M=0.9, Beta=0, Unswept, AM Off
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Figure 22.  Pitching-moment coefficient (in the vehicle coordinate system about the MRC) from each
individual grid fin as measured with each fin's balance. Fin numbering system shown to right of graph.

Le défaut de symétrie entre les courbes rouge et bleue des panneaux
secondaires est génante, mais, si I’on en croyait ce diagramme, on peut dire que le
panneau sous le vent (le supérieur, en rouge, pour les incidence positives et I’inférieur
en bleu pour les négatives) ne produit que peu de moment et que le panneau au vent (en
bleu, par exemple, pour les incidence positives) fournit a peu prés 1/5°™ du Moment de
Stabilité **°...

Mais nous pensons qu’il ne faut pas croire ce diagramme (nOUs y revenons a
I’instant).

13 Un tiers car il faut compter les apports des deux courbes verte et noire. ..
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Les auteurs présentent également le diagramme des Forces Normales produites
par chacun des panneaux (toujours a M 0,9) :

Run 1575, + Configuration, M=0.9, Beta=0, Unswept, AM Off
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Figure 23. Normal force coefficient (in the vehicle coordinate system) from each individual grid fin as
measured with each fin's balance.

Analysons ce diagramme :

A O° d’incidence, les panneaux supérieurs (rouge) et inférieur (bleu)
développent deux Cyn opposés d’assez fortes valeurs. Ceci est dii a I’orientation générale
de la surface du LAV (globalement conique) qui chasse radialement les filets d’air vers
I extérieur *.

Finalement, la pente générale du LAV étant de 10° juste avant son culot, il est
normal qu’a 0° d’incidence les panneaux supérieur et inférieur développent une
incidence de méme ordre de grandeur que les panneau horizontaux a 10° (c’est 1’objet
de notre construction fuchsia ci-dessus).

Les auteurs attirent d’ailleurs notre attention sur le fait qu’a —15° d’incidence,
la Portance déstabilisatrice du panneau supérieur existe toujours **°, c.-a-d. que le flux
moyen sur ce panneaux (en rouge ci-dessous) est toujours orienté vers 1’extérieur par
rapport a la normale au panneau (en fuchsia), alors qu’en I’absence du corps du LAV
ces filets d’air attaquerait ce panneau horizontalement (et donc a —15° d’incidence, filet
d’air vert) ce qui générerait une Portance vers le bas, donc stabilisatrice :

144 Si ’on avait mesuré la force radiale existant sur chaque panneau horizontal, on aurait bien
évidemment relevé une valeur du méme ordre. ..

145 «At -15° AOA, the normal force on the top fin is still positive indicating that the average flowfield
over the fin is still radially outwards, despite the large negative AOA. It is significant to note that these
radial forces would not be present in grid-fin databases derived with long, slender missile bodies.”
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Portance déstabilisatrice
/

(la représentation de I’écoulement est de nous)...

Ce phénomene est curieusement inversé pour le jeu de panneaux en fleche (les
panneaux supérieur et inférieur développant des Portances radiales agissant en
opposition vers 1’axe de la capsule), cette inversion étant due au fait que 1’écoulement
reprend, en aval de la section maximum du LAV, une direction radiale vers I’axe.

Ces renseignements nous permettent de dresser le bilan qualitatif de ’action en
Cn et en Cy des quatre panneaux normaux pour une mise en incidence positive :

Dans le respect des conventions de signes adoptées par les auteurs, nous avons
coloré en bleu les Cy positifs (favorables a la stabilité, vers le haut) et les Cy négatifs
(également favorables car tendant a diminuer 1’incidence du corps, dans un sens horaire
inverse).

Nous avons de méme coloré en rouge les Cy négatifs (défavorables) et les Cy
positifs (défavorables car tendant a augmenter 1’incidence du corps). Seul le panneau
n°3 développe un Cy et un Cy négatifs. ..
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Fort de ces constats, nous pouvons comprendre que sur le diagramme des
Efforts Normaux ci-dessus et pour les incidences positives, la courbe bleue
(représentant le panneau n°3) fasse bande a part (elle agit de fagcon adverse).

Par contre nous ne comprenons pas que sur le diagramme des Moments la
courbe bleue qui se montre dans la partie favorable du diagramme.

Drailleurs, le bras de levier de tous les panneaux par rapport au Centre de
Moments étant constant, le diagramme des Moments de ces panneaux devrait étre
homothétique de celui des Cn ! Or ce n’est pas le cas.

Nous avons donc pris sur notre réserve pour réaliser la proposition de
correction suivante pour le diagramme des Moments individuels fournis par chaque
panneau :
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Figure 22,  Pitching-moment coefficient (in the vehicle coordinate system about the MRC) from each
individual grid fin as measured with each fin's balance. Fin numbering svstem shown to right of graph.

Nous n’avons effectué ci-dessus qu’une translation verticale des courbes rouge
et bleue (on voit les traces de leur position initiale) : Sur cette proposition, c’est bien le
panneau n°3 (le panneau inférieur, courbe bleue) qui effectue une action contraire a
I’action stabilisatrice des autres panneaux du fait de la non axialité de I’écoulement...

Cette correction effectuée, le diagramme des Cy et celui des Moments
(inversé) deviennent évidemment homothétiques :

Run 1575, + Configuration, M=0.9, Beta=0, Unswept, AM Off
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Figure 22.  Pitching-moment coefficient Figure 23.  Normal force coefficient
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Un dernier exercice sur notre logiciel de traitement d’image nous donne accgs,
en vert fluo, a la résultante des Moments des panneaux supérieur et inférieur :

Run 1575, + Configuration, M=0.9, Beta=0, Unswept, AM Off
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Figure 22.  Pitching-moment coefficient from each individual grid fin
as measured with each fin's balance.

On déduit alors de cette courbe vert fluo que les deux panneaux supérieur et
inférieur participent & la stabilité du LAV, & M 0,9, pour & peu prés 10 % 6 147

Nous devons a I’honnéteté de préciser que, pour les quatre panneaux en fleche,
les auteurs proposent de la méme facon les diagrammes des Cy et des Cy et que ces
deux diagrammes ne sont pas plus homothétiques que ceux des panneaux normaux. Il
ya donc 1a quelque mystére qui nous turlupine...

Les lecteurs qui découvriront la clé de ce mystére (ou qui ont des suggestions a
son propos) voudront bien prendre contact avec nous...

Quoiqu’il en soit de la valeur de notre correction pour le diagramme des Cy
(figure 22 corrigée par nous), si I’on y mesure le Coefficient de Moment a —15°et si on
mesure le Cy a la méme incidence sur ’autre diagramme (figure 23), a savoir 0,048 et
0,06, ces deux Coefficient sont bien reliés par I’intermédiaire du bras de levier.

En effet le Coefficient de Moment de 0,048 donne un Moment de :

g 0,048*A*D

...alors que le moment que produit le Cy de 0,06 est :

148 Attention au fait que la courbe vert fluo doit étre comparée a la somme des deux courbes verte et
noire. ..

147 Ce que les auteurs formulent de la fagon suivante (mais en commentant leur figure 22 non
corrigée) : “a majority of the pitch stability comes from the two horizontal fins, with some contribution
coming from the windward vertical fin at large (positive or negative) AOA values.” (windward signifie
au vent)...
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q 0,06%A*0,7423*D =  0,0445*A*D

0,7423*D étant le bras de levier tel que nous I’avons calculé en fonction du
diametre D du bouclier thermique sur I’information que le Centre des Moments était a
la pointe théorique du cbne de la capsule.

On peut constater que le Moment g 0,048*A*D est assez proche du moment q
0,0445*A*D...

Ceci étant, il y a bien une petite différence entre ces deux moments.
Cette petite erreur nous incite a penser que le bras de levier n’est peut-étre pas
0,7423*D mais plut6t :

0,048*A*D / 0,06*A = 0,8*D

Cependant, cette difference de 8 % peut étre due a un phénomene qui est
rarement pris en compte dans les calculs fuséistes, a savoir le Moment de Tangage
généré par I’action différentielle de la Trainée sur les panneaux.

Les fuséistes oublient en effet, dans leurs habitudes de calculs, ces effets
différentiels sur les diverses composantes d’un empennage.

C’est justifié dans la mesure ou la Trainée varie trés peu d’un aileron a
’aileron opposé et dans la mesure ou la différence de moment de ces Trainée est trés
faible, par rapport au moment produit par les Cy (du fait de la longueur de la fusée).
Mais nous nous expliquerons mieux en revenant a la capsule Orion dotée de ses
panneaux :

Moment d( a C
. , X1
la différence

de Trainée
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Les panneaux supérieur et inférieur ne sont pas forcément 1’objet de la méme
Trainée : en effet, le panneau supérieur (ou sous le vent de la capsule) est peu ou prou
masqué par la capsule (ou sa tour) alors que le panneau inférieur ne 1’est nullement ;sur
notre schéma, nous avons dessiné le Coefficient de Force Axiale Cxs comme supérieur
au Coefficient Cx;.

Il en résulte évidemment un Moment de Tangage tendant (ici) a réduire
I’incidence de la capsule.

Cette stabilisation par la Trainée est bien connue pour le volant de
Badminton *®, mais elle peut également étre & ’ceuvre ici sur le LAV.

Par chance, cette idée que la Trainée différentielle des panneaux pouvait
induire un Moment de Stabilité a été étudiée par les auteurs. A M. 0,9, ce phénomeéne
est faible. La courbe bleue ci-dessous montre le moment de tangage ainsi produit par
I’ensemble des quatre panneaux normaux (pour les petits angles, il doit étre pres des
limites de précision des mesures) :

Run 1575, + Configuration, M=0.9, Beta=0, Unswept, AM Off
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Figure 24. Normal- and axial-force contributions from all four fins to the vehicle's pitching moment.

Pruzan et Consorts notent : « Les forces axiales sur les panneaux supérieur et
inférieur génerent des moments de tangage autour du Centre de Moment. Cependant,
parce que la force axiale sur chaque panneau est relativement constante en fonction de
I’incidence, leur moment de tangage respectif s’annulent, ce qui résulte en un impact
non significatif sur la stabilité du véhicule. **° »

Nous venons d’utiliser a I’instant des données saisies par la soufflerie a M 0,9.

Cette vitesse est évidemment tout a fait transsonique. Mais nous nous plaisons
néanmoins a penser que les effets transsoniques ne modifient pas significativement le

148 bien que ce projectile soit largement stabilisé par la Portance Normale de son emplumage. ..

149 «Axial forces on the upper and lower fins generate pitching moments about the vehicle's moment
reference center. However, because the axial force from each fin is relatively constant with AOA, their
respective pitching moment contributions cancel resulting in no significant impact on vehicle stability.
Virtually all of the pitching moment contribution from the four fins results from the normal force

generated, as shown in Fig. 24.”
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partage de Portance des différents panneaux. Un indice est donné par 1’évolution de la
somme des Cy des quatre panneaux captés par leur balance individuelle selon le Mach
(diagramme déja présenté par nous) :

Mach # Effects, + Configuration, Beta=0, Unswept Fins, AM Off
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Figure 13.  Mach-number effect on pitching-moment coefficient contribution from all four unswept grid
fins (about the vehicle's moment reference center) as measured by the individual fin balances with the
abort motors off.

Nous avons isolé sur le diagramme fourni par les auteurs la somme des Cy
individuels des quatre panneaux pour les vitesses de Mach 0,5, 0,7, 0.9.

La tendance a ’augmentation du Cy avec le Mach est ici réguliére. On peut
donc penser que les constatations sur les Cy individuels effectuées par nous plus haut a
M 0,9 (primauté des panneaux horizontaux) restent bonnes aux vitesses subsoniques. ..

Enfin, la Trainée des deux jeux de panneaux (normaux ou en fleche) a été aussi
mesurée par les auteurs. Il est patent que les panneaux en fleche présentent moins de
Trainée que les panneaux normaux :

+ Configuration, AOA=0, Beta=0, AM Off
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Figure 18.  Axial-force coefficient increment (fin-on minus fin-off data) for the vehicle with unswept and
swept grid fins in the + orientation.

On peut attribuer cette différence au fait que les panneaux en fleche sont
traversés par un flux réaxialisé (ou moins radialis¢)...
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A propos de cette Trainée, on doit déplorer une fois de plus que le cadre des
panneaux soit dénué de tout profilage :

Cette option de non-profilage sans doute touché les cloisons de cellules elles-
mémes, mais il est difficile d’en étre sir...

Prenons encore acte, pour en terminer avec ce texte, que ses auteurs n’ont
relevé que de faible variation de Portance dans la région Transsonique, contrairement a
ce qu’ils attendaient *°. L’engorgement transsonique ne résulte donc ici qu’en une
augmentation de Trainée, laquelle n’entraine pas de baisse substantielle de Portance...

Un autre texte, de Kless et Aftosmis du Centre Ames de la NASA, étudie le
montage, sur la capsule Orion, des deux mémes types de panneaux cellulaires :

(a) (+) Unswept (b) (4) Swept

150 Despite initial concerns that fin performance would degrade during transonic conditions, there was
little observed variation in fin performance with Mach number.
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Les auteurs notent au passage que la structure des panneaux est
intrinsequement résistante, ce qui autorise a opter J)our des parois de cellules tres fines,
avec pour résultat de réduire la masse et le co(it. ***

Le but du texte de Kless et Aftosmis est de réaliser la comparaison entre les
études en soufflerie (sans doute celles décrites dans le texte précédent *2) et les études
d’écoulement effectuées en CFD haute fidelité a la NASA Advanced Supercomputing
Division. Plus précisement, ce but est donc de valider le calculs d’écoulement par
ordinateurs.

Voici par exemple une représentation de 1’écoulement sans incidence a M. 0,5
tel que déterminé par les ordinateurs :

Malheureusement pour nous, aucun des diagrammes présentés dans le texte de
Kless et Aftosmis ne comporte d’échelle d’ordonnées !

Voici par exemple I’'un de ces diagrammes, remis en page par nos soins,
puisque dans tout ce texte, il n’y a que les données subsoniques qui nous intéressent (iCi
aM.0,5):

151 «The truss structure formed by the lattice fins is inherently strong, which allows the lattice walls to

be extremely thin, reducing the weight and cost.”
152 Kless et Aftosmis remercient “Michael Mendenhall at Nielson Engineering & Research, Inc.[...]
for providing the geometry and the wind tunnel data.”
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(+) Unswept (X) Unswept

Fins On: Simulation —_—
Fins On: Experiment [ ]
Fins Off: Simulation —
Fins Off: Experiment L4

Normal Force

IR T N T IR T T T
[ I [ I - 1 2 0 o2 4 & B W 12 o4

AOA (deg.) Analysis of Grid Fins for Launch Abort

Vehicle Using a Cartesian Euler Solver
James E. Kless and Michacl J. Aftosmis NASA Ames liesearch Center

Ony lit la comparaison entre les calculs et les tests en soufflerie sur la capsule
seule ou munie de ses panneaux normaux (dans les positions + ou X) ; les relevés de
soufflerie sont les marques rondes rouges et noires.

Nous avons pensé un moment que cette absence d’échelle était un oubli
coupable mais involontaire de la part des auteurs.

Pourtant, des phrases presentes dans la conclusion du texte précédent comme :

““Une base de donneées sur les panneaux cellulaires a été créee et est disponible
en distribution limitée’’

...nous ont convaincu que ces recherches sont relativement neuves et donc
sensibles, et que la NASA pratiquait a leur propos une politique de discrétion et de
diffusion restreinte.

Cette constatation n’a rien de surprenant dans la mesure ou les textes de la
NASA que nous téléchargeons journellement (et dont nous profitons largement) sont
beaucoup plus anciens et ont donc fait I’objet, entretemps, d’un déclassement...

Drailleurs, concernant cette nouvelle capsule Orion, cette absence d’ordonnée

ne semble pas rare puisque beaucoup de textes qui la décrivent, comme par exemple le
texte de Chan et Brauckmann, affichent également la méme lacune :
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Ces diagrammes bigrement précis sont ceux du Cy du LAV nu (sans aucun
panneaux) ; a notre grand regret, leur absence d’ordonnées les rend cependant
inutilisables.

Tout au plus peut on prendre acte de la petite cassure dans la linéarité qui se
produit a 6° d’incidence et de la grande constance du Cy en fonction du Mach pour les
incidences inférieures a 5°...

La méme constance du Cy du LAV nu en fonction du Mach se retrouve sur un

graphe (encore muet) publié par Kless et Aftosmis (relevé de soufflerie, ici pour
I’incidence 3°) :
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Pour le subsonique, ledit Cy (cercles noirs) se montre invariant alors que le Cy
semble dévoiler une tres légére avancée du Centre de Pression.

Les marques rouges et bleues représentent Cy et Cy du LAV doté de panneaux
normaux (Unswept). L’ incrément de Cy est donc la différence d’ordonnées entre ces
marques et les marques noires.

A M 0,5 et pour ces panneaux normaux, I’incrément de Cy est bien
proportionnel a I’incrément de Cy, mais il est difficile d’aller plus avant dans le
décryptage de ce couple de graphes a ordonnéees muettes.

Quoiqu’il en soit de ce proces d’intention envers la NASA 5% nous avons

craint d’étre frustré de toute exploitation de ce texte de Kless et Aftosmis pourtant tres
intéressant.

Et puis il nous est venu I’idée que si nous ne connaissions pas 1’échelle des
Coefficient adimensionnels présentés par ces auteurs, du moins nous avions une
certaine idee du Cn, développé par la capsule Orion sans ses panneaux cellulaires.

En effet, cette capsule étant un Corps Elancé, (a quelques détails prés, comme
les tuyeres de la tour et une protubérance nommée "Umbilical notch cutout” au bas de
I’habitacle), nous pouvons estimer qu’elle développe un gradient de Force Normale
assez proche de 2 (par radians, en référence a sa propre surface frontale maximum).

Sur ce point cependant, une comparaison avec le Cy, de la capsule Apollo en
configuration LEV (Launch Escape Vehicle), disponible dans la Note Technique TN D-
3964 tend a prouver que le Cn, d’un tel ensemble est plus fort que 2 :

153 |_a culture du secret est encore plus forte en France, ce qui produit le résultat que notre texte est, &
I’heure ou nous le publions, le seul texte francophone existant sur cette question des panneaux
cellulaires...
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Non-thrusting Ames and AEDC
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Sur ce graphe, et pour les Mach subsoniques, les courbes ainsi que la marque
triangulaire indiquent un Cy, tournant autour de 0,04 par degré ce qui signifie un Cnq
de 2,3 par radian ™* (en dessous de M 0,5 le Cx, apparait méme comme plus fort).

Ces courbes, ainsi que la marque triangulaire, ont été obtenus par tests, dans
plusieurs souffleries, de modeles de différentes tailles.

Consideérons cependant que la pente des points noirs des diagrammes de Kless
et Aftosmis (ci-dessus) est de 2 par radians en référence a la section maximale de la
capsule.

En référence a la surface du bouclier thermique, qui est la référence genérale
dans toutes les études sur le LAV, cela fait 2,24 **.

Cette pente du Cy de la capsule seule pourrait donc donner I’échelle des pentes
sur les diagrammes de Kless et Aftosmis ...

Effectuons-y alors quelques releves.

Au passage, on mesure bien, sur I’'un de ces graphes et pour 10° d’incidence,
un gain de 37 % pour I’adjonction de quatre panneaux (valeur mesurée sur les courbes
noire et rouge et sur le verticale bleue ci-dessous) (contre 35,2 annoncés sur la table 3
du méme texte que nous présenterons plus bas).

154 3 . ~ \ . . . San .
A quoi ce surcroit de Cy,, par rapport a celui d’un corps élancé, est-il dd ? C’est une bonne question.

D’autant plus que la capsule Apollo isolée elle-méme (sans sa tour de sauvegarde) ne développe qu'un
Chn, faible de ~0,8 (Cy, tout a fait conforme, au demeurant a celui d’un céne isolé du méme demi-angle
au sommet de 32°)(voir notre texte sur cette question)

15 Nous mesurons I’aire maximum du LAV comme ~1,12 fois celle de son bouclier thermique.
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Ci-dessous, cependant, notre construction fuchsia (qui moyenne prudemment
les points rouges et noirs sur toute la plage 0 a 10°) indique un surcroit de Cy moyen de
54 % pour la capsule dotée d’ailerons :

(+) Unswept

A Fing On: Simulation —
i Fins On: Experiment a
Fins Off: Simulation
Fins Off: Experimen .

Normal Force

Pour réaliser ce moyennage, nous avons d’abord calé les axes fuchsia pres du
point le plus prés de I’incidence 0° **°. Puis nous nous sommes attaché & moyenner les
points donnés par la soufflerie sur ladite plage 0 a 10°...

Pour les panneaux en x, ce méme travail est plus délicat du fait de la forte
pente apparente suggerée par les premiers points rouges :

(X) Unswept

4 Fins On: Simulation —_—
i , Fins On: Experiment ®
i |~ _~%  Fins Off: Simulation ——
i . Fins Off: Experiment .
r‘,;-ﬂ'

Normal Force

Les Cn moyennés de la sorte arborent, pour la capsule avec panneau en X, une
pente 71 % plus forte que sans aucun panneaux.

54 et 71 % de ~2,24, soit ~1,20 et 1,59 (en référence a la section du bouclier
thermique), c¢’est beaucoup et en tous cas beaucoup plus que ce que 1’on peut tirer du
diagramme de la figure 8 des Cy du texte précédent *’ (puisque 1’on connait le bras de
levier des panneaux, 0,7423 D) : soit un Cy, de 0,617 pour des panneaux en +.

156 || est fréquent que les souffleurs testent les corps & des incidences autres que rondes (ou nulle, ici).

Remarquons que nous nous calons aussi sur 1’une des graduations verticales : cela revient a admettre
que ces graduations, méme si elles sont muettes, ne sont pas placées de facon arbitraire !

57 Nous y mesurons une pente initiale de 0,458*A*D, si A et D sont Iaire et le diamétre du bouclier
thermique.
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Le texte de Pruzan et Consorts prétendait d’ailleurs qu’il n’y a guere de
différence entre la stabilité obtenue avec les panneaux en x et celle obtenue avec les
panneaux en + ce qui n’est plus de mise ici.

Nous sommes évidemment désappointé devant cette disparité de résultats :
nous aurions bien aimé confirmer, méme grossiérement, notre exploitation du premier
texte.

Les points représentant les tests en soufflerie dans le texte de Kless et Aftosmis
se présentent d’ailleurs beaucoup plus dispersés que dans le premier texte et la courbe
rouge marquant le défaut de linéarité, qui est trés reguliere dans la figure 8 de Pruzan et
Consorts (méme s’il s’agit d’une courbe de Moments, puisque nous prenons le bras de
levier des panneaux comme constant), marque ici un S : nous ne sommes donc pas sdr
que les graphes de Kless et Aftosmis reflétent bien les mémes essais.

Pourtant le texte de ces derniers auteurs date de Juin 2011, ce qui le rend
contemporain du texte de Pruzan, Rose Mendel qui date du méme mois.

Cependant, indépendamment de ces diagrammes sans échelle, le méme texte
présente le résultat des calculs numériques d’écoulement sous forme de tableaux de
quelques nombres. Par exemple ce tableau 3 :

Table 2. Simulation prediction of Axial Force, Normal force, and Pitching moment for the unswept fin cases. Increments
from baseline (no fins) are shown. The entries of the table represent (Baseline with fins - Baseline) for the case of
unswept fins. a = 10 degrees.

M, Config AC, [ACKN /AC, )

05 (+)  ~35.7 | ~352 |~2249
' (x) ~344 \~434 |\~ 263

09 (+) ~442 ~2B4 ~60.1
’ (x) ~356 ~283 ~729
[ ~ AR 1 ~ DT R ~ TAR

A M. 0,5 et & I’incidence 10°, le texte affirme que les simulations
informatiques attribuent d’incidence aux panneaux présentés en + un incrément relatif
en Coefficient de Force Normale de 35,2 % (par rapport a la Force Normale de la
capsule nue, donc), et 43,4 % pour les panneaux en X :

Malgré la légende de ce tableau, il ne peut s’agir que du produit par 100 des
incréments relatifs **°.

Il nous est alors facile de conclure que le Cy apporté a I’incidence 10° par les
panneaux en + est de 0,352*2,24 = 0,79 (par radians, en référence a 1’aire frontale
maximum de la capsule) **°, et pareillement 0,97 pour les panneaux présentés en x
(dans ces deux calculs, nous avons admis que le Cy, de la capsule nue valait 2,24.)

158 «“Table 3 summarizes the increments as percentage differences from the baseline configuration due
to the different fin configurations for the unswept fin cases at o = 10° ”

159 Remarquons que ce faible incrément relatif de Cng produit un fort incrément relatif de Moment de
stabilité de 225 %, ceci du fait de I’importance du bras de levier des panneaux par rapport a celui de la
capsule nue.
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Prendre ces résultats de simulations informatiques est évidemment risqué dans
la mesure ou :

- il s’agit de Cy releves a 10° d’incidence.

-> le texte présente ces simulations a M 0,5 comme commettant une erreur de
20 % par rapport aux essais en soufflerie (il est vrai comme erreur maximum sur la
plage d’incidences de 0 & 15° %), du moins pour la capsule nue (sans aucun panneau),
ce qui apparait dans le tableau 1 :

Table 1. Comparison of Aerodynamic Load differences between the simulation and the wind tunnel data for the
baseline configuration with no fins. Tabulated maximum differences from o = 0 — 15 degrees. The increments are
computed by 100 # ((Simulation — Fzperiment)/Ezperiment).

M. ACa ACN  ACk

0.5 ~ 45 < 20 < 16

0.7 ~ 50 <45 <20

0.9 ~ 57 <6.0 <23

1.1 ~06.25 <625 <9.0

1.3 ~11 <45 <11

1.8 ~ 6.4 <11 <7

2.0 ~42 <86 <30

2.5 ~4.7 <14 <27

Néanmoins on peut prendre ces valeurs de Cy et de Cm dans une premiere
approche sécuritaire puisque, comme on le sait, le Cy développé par les panneaux pour
les petits angles (inferieurs a 5°) est encore plus fort...

Mais reprenons cependant les valeurs d’incrément relatif de Force Normale
prédits par la simulation numérique, a savoir : 0,79 pour les panneaux en + et 0,97 pour
les panneaux en X (tels qu’annonceés dans le "table 3").

Ces incréments relatifs sont ceux simulés pour 10°, mais ils sont représentatifs
(a minima) des gains mesurés par les tests en soufflerie.

Exploitons-les :

Nous avons déja dit que les 36 cellules d’un panneau offrent sur la maquette du
LAV une surface de passage de 9,273 in2.

La section maximum Spax de cette maquette étant 110,88 in2*1,12 = 124,18 in2
181 'les quatre panneaux offrent une surface de passage de 0,2987 Spax.

160 «Tabulated maximum differences from o= 0 — 15 degrees”
161 110,88 in2 est I’aire du bouclier thermique et nous mesurons sur les schémas I’aire maximum du
corps comme valant 1,12 fois celle de ce bouclier...
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Le gain en Cnq apporté par les quatre panneaux, nous I’avons dit, est de 0,79
(par radians et en référence a Smax, ’aire frontale de la capsule).

En référence a la surface des quatre panneaux, ce gain en Cy, est donc :

0,79*Smax*/ 0,2987 Spax = 2,64

Ce Cnq propre de 2,64 est donc le coefficient moyen dont il faut multiplier
I’aire de passage des panneaux en + pour obtenir la Surface de Portance Equivalente de
ces panneaux : nous disons bien moyen car certains panneaux sont plus efficaces que
d’autres, nous I’avons vu.

Pour les ailerons en x le gain en Cy, de 0,97 (par radians et en référence a
Smax) donne un Cyq propre de 3,25.

Attention au fait que ’efficacité de ces deux arrangements de panneaux est
magnifiée par la présence du fuselage (a travers le Coefficient d’Interactions qui est ici
assez fort puisqu’il vaut 1,56.

Cela revient a dire que le Cn, moyen des panneaux est de 1,69 (cas +) et 2,08
(cas x)...

Ces Cnq Sont évidemment assez faibles, et cela est sans doute d, outre qu’il
s’agit de Cnq moyens, au fait qu’ils sont attachés a I’incidence de 10° alors que les
panneaux sont plus efficaces (en Cy,) sur la plage d’incidence inférieures a 7°.

Par exemple, si I’on moyenne le Cy des panneaux en x aux angles inférieurs a
3°, la pente de Cy apparait beaucoup plus forte (en vert) au milieu des points rouges de
I’expérimentation que la pente fuchsia (qui moyenne jusqu’a 10°) :

(X) Unswept

A Fing On: Simulation —_—
i  Fins On: Experiment ®
Fins Off: Simulation —_—
Fins Off: Experimen ]

Normal Force

C’est alors un accroissement de pente de 134 % que nous mesurons pour cette
droite verte par rapport a la pente de la droite fuchsia basse (qui représente la capsule
nue) (alors que nous sommes partis de 35 % en nous basant sur le tableau 3).

Comme nous avons opté pour le Cy, de cette capsule nue pour une valeur
proche de 2,24, le Cnq de ces quatre panneaux en X s’éléve pour ces petits angles a
1,34*2,24 = 3 (par radian, en référence a la section Spax de la capsule).

Ramené a la section de passage des quatre panneaux (0,2987 Smax) Ce Cnq peut
alors étre pris pour :
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3*Smax / 0,2987 Smax = 10 SApanneaux

Méme si ’on démagnifie ce Cy par le Coefficient d’Interactions de 1,56, ces
panneaux en x développent en moyenne un Cy, de 6,44, ce qui est trés fort !

Une autre fagon de tirer des enseignements de ce texte (et de passer outre la
malice sans doute volontaire des auteurs), est de prendre acte du résultat de leurs
simulations informatiques résumées, pour I’incidence 10° dans le tableau 3 :

Table 3. Simulation prediction of Axial Force, Normal force, and Pitching moment for the unswept fin cases. Increments
from baseline (no fins) are shown. The entries of the table represent (Baseline with fins - Baseline) for the case of
unswept fins. a = 10 degrees.

M, Config ACs [ACNY /AC, )

0 () ~8sT |~ 35.2J ~ 2249
(x) ~344\~434 |~ 263

0g () ~M2 ~B/i ~601
(x) ~356 ~283 ~729
(h ~ AR ~ TR ~ TAR

Une chose qui peut attirer I’attention d’entrée est que I’arrangement en X Se
trouve ici 263/224,9 = 1,17 fois plus efficace que I’arrangement en + pour le Moment
qu’il crée alors qu’il I’est 43,4/35,2 = 1,233 fois pour la Force Normale qu’il développe.
Comme la position des panneaux (leur bras de levier compté depuis le Centre des

masses de la capsule) est inchangée dans les quatre cas, cette petite disparité peut
paraitre surprenante...

Nous avons exploité ce tableau 3 dans un texte distinct : LE CENTRE DE
PRESSION LATERALE DU ORION LAUNCH ABORT VEHICLE.

CONCLUSIONS ET BILAN:

Nous avons réuni sous la forme d’un graphe-bilan I’ensemble des conclusions
tirées par nous lors de cette promenade dans le monde des panneaux cellulaires.

Quel type de présentation avons-nous adopté pour ce graphe-bilan ?

Nous avons pose en début de notre réflexion le libellé du Cnq d’un panneau,

rectangulaire, en référence a sa propre section de passage (et par radian) lorsqu’il est
isolé ; c’est :
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ce
Cra=2+ el

1+ 1+

...la signification des paramétres e, £ et ¢ étant rappelée ci-dessus :

Incidence a
en lacet

>
>

€
4

N N e . .
A la lecture de ce libellé, on peut remarquer que Eet sont les parametres qui

commandent le Cnq.

En d’autres mots, les parametres influant sur le Cn, du panneau établi en
référence a sa section de passage sont donc :

—> au premier chef I’allongement géométrique frontal e /£ du panneau.
C’est cet allongement frontal du panneau que nous adopterons comme abscisse
dans notre graphe récapitulatif ci-dessous.

-> au deuxiéme chef I’allongement géométrique e /c des bords envergures :
nous devrons donc faire apparaitre cet allongement en adoptant une présentation par
famille de courbes, chaque courbe étant attachée a une valeur ronde de I’allongement
e/c (valeurs rondes allant de 2 a 10).
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Bien siir et comme on I’a vu, tous les panneaux ne sont pas forcément
rectangulaires. Dans le cas de formes non rectangulaires notre formulation sera :

Al .
Chnoe=2+
[9]2 SPan
1+ 1+ Z

...ou Spqn est la surface de passage du panneau.

C’est bien cette formulation que nous avons toujours utilisé pour ce type de
panneaux ; c’est elle qui donnera les ordonnées de notre graphe pour ces panneaux non
rectangulaires.

Le parametre e représente toujours ici I’envergure du panneau (mesurée
normalement au plan de I’incidence), bien que le bord-envergure du panneau ne soit
plus rectiligne :

Incidence a c
en lacet

Comme nous I’avons fait au long de notre réflexion, lorsque ’embase du
panneau pourra étre considérée comme formée d’ailes normalement profilées comme ci-
dessous :

95,
9%
2%
KX

TR
XX

S
KKK

XX
B
N A020

.'
2

=

L 2 % 0.080
540 4x 2 0060
1.080

G13

...on gagnera, pour le calcul de la Portance des bords-envergure, a intégrer
I’envergure de cette embase dans la cote e
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Voici, selon ces conventions, le graphe résumant notre exploitation des divers
textes rencontrés par nous :

1,0 1,2 1,4 1,6 1,8 2,0 2,2 2,4 2,6

Allongement frontal grossier du panneau

La famille de courbes obliques (ce sont des droites), représentent le Cy, calculé
selon nos hypothéses de panneaux rectangulaires pour des allongement ronds de bords-
envergures (cet allongement étant précisé par les nombres de 2 a 10 apparaissant a
droite sur fond blanc).

Les marques carrées creuses représentent les Cn, des panneaux isolés en tant
que panneaux principaux *°?, déduits par nous de ’exploitation des divers textes.

Les deux marques carrées pleines rouges représentent le Cn, de deux panneaux
mesurés sur plaque plane (donc réellement isolés et sans influence d’aucun fuselage).
Cela signifie que toutes les autres marques représentent des Cy, ayant fait 1’objet d’une
estimation du Coefficient d’Interaction fuselage «» panneau...

Des segments verticaux relient les marques carrées des Cn, mesurés aux Cng
que nous leur avons attribuées par calcul effectué selon nos hypotheéses, ces Cne
calculés n’arborant pas de marque. La hauteur de chaque segment vertical représente
donc Perreur entre notre pronostic et la valeur tirée de I’exploitation des textes.

162 . .c.-a-d. qu’il sont mis en incidence par rotation autour de leur plus grande dimension (celle des

bords-envergure).
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11 faut ici attirer 1’attention sur le fait que cette exploitation des textes par nous
peut étre fautive : la hauteur d’un segment vertical peut donc fort bien figurer la
différence entre deux erreurs de notre fait.

TR .e ,
Chaque Cnq est représente a une abscisse ¢ aui represente I’allongement

frontal des panneaux. Cet allongement frontal n’étant qu’une notion indicative, la
position de gauche a droite des marques n’est pas de grande importance *°*, méme si
une certaine organisation des marques en ressort nettement.

Cette organisation des marques selon 1’allongement frontal laisse donc penser
que ce quotient est bien un élément favorable a la production de Portance Externe, du
moins sur des panneaux principaux représentés sur notre graphe-bilan (sur les panneaux
secondaires, cet allongement devient, a notre sens, un élément défavorable a la
production de Portance Externe).

Quant a la position en hauteur des marques et de leur segment d’erreur, elle est
quelque peu tributaire de la surface de référence que nous avons choisie pour chaque
panneau (la surface strictement cellulaire en général ***).

Quoiqu’il en soit de ce choix cependant, c’est évidemment la méme surface qui
a ete prise en référence pour notre exploitation d’un texte et pour le calcul du Cnq Selon
nos hypothéses.

Commentons a présent ce graphe, en commencant par la droite et en gardant a
I’esprit que certaines abscisses ont été légerement décalées afin de faciliter la lecture des
marques :

Autour de I’abscisse 2,38, en vert clair, sont les Cn, des panneaux G16 étudiés
par Kretzschmar et Burkhalter et par Washington et Consorts.

Un peu dessous, en vert dense sont les panneaux G15 Short Chord de
Kretzschmar et Burkhalter, ainsi que le G13 testé sur plague plane par Washington et
Miller( marque carré pleine rouge) et également testé a M 0,7 en présence d’un fuselage
par Kretzschmar et Burkhalter.

Souvenons nous que si nous prenions en compte dans notre évaluation de la
Portance Externe la surface portante de ’embase des G13, G15 et G16, leur cing
segments d’erreur seraient un peu raccourcis.

163 En deuxiéme intention on pourrait concevoir de calculer I’allongement frontal de ces panneaux
comme on le fait de I’allongement d’ailes non rectangulaires.

1841 *écoulement entre les bras de I’embase créant une certaine Portance, ne pas intégrer cette section
de passage de cette embase dans la surface de référence conduit a une légére majoration du Cng ;
inversement, 1’intégrer dans la surface de référence conduit a une 1égere minoration car, a notre sens,
I’écoulement dans I’embase est moins efficace que 1’écoulement cellulaire. L’idéal serait donc une prise
en compte partielle de cette section de passage. Rappelons qu’en aérodynamique le choix de la surface de
référence ne sert qu’aux comparaisons entre différents objets étudiés puisqu’au moment de la
détermination des caractéristiques de Portance du panneau choisi 1’ingénieur doit reconstituer les couples

[Cne ; Surface de référence ayant présidé au calcul de ce Cng].
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A P’abscisse 2,27, le segment d’erreur du panneau a cellules carrées baseline
fin (bleu clair) est assez grand. Ce panneau a été testé en tirs aérobalistiques par Abate
et Consorts.

A T’abscisse 2,2, en vert d’eau, I’erreur sur les panneaux L2 de Simpson et
Adler est encore plus grand. Curieusement, ce panneau est homothétique du précédent
(baseline fin d’Abate et Consorts) : ce sont les chiffres donneés par les auteurs qui leur
font des allongement frontaux un peu différents. Certes, le panneau baseline fin d’Abate
et Consorts est mesuré par ces auteurs sur un fuselage de plus grand diametre, mais
justement, nous nous affranchissons de I’influence de ce fuselage par la prise en compte
du Coefficient d’Interactions : I’exploitation des textes pour ces deux panneaux devrait
donner des résultats équivalents (comme le sont nos propres pronostic de Cyg). Or ce
n’est pas le cas.

Il n’est peut-étre pas inutile de relever que ces panneaux L2 et baseline fin
déploient leurs cellules jusqu’a toucher le fuselage (ils ne possedent pas d’embase), ce
qui n’est pas le cas des autres type de panneaux : on pourrait imaginer que cela leur
permette une meilleure utilisation du surflux occasionné par la présence dudit
fuselage...

En bleu dense, le panneau a cellules carrée d’Hiroshima et Tatsumi, a
I’abscisse 2 ne présente qu’un faible segment d’erreur. la démagnification que nous
avons appliquée au Cn, donné par ces auteurs est d’ailleurs un peu trop forte, vu la
méthode utilisée pour la mesure de ce Cny -

A I’abscisse 1,65, le petit panneau G12 testé par Kretzschmar et Burkhalter
voit son Cyg tres bien évalué par nous.

A I’abscisse 1,52, en vert, le panneau G1 de Washington et Miller montre une
certaine erreur.

A I’abscisse 1,49 , en vert kaki, le Cn, du Lauch Abort Vehicle de la NASA
n’est guere crédible : ¢’est dans I’étude de ce panneau que nous avons ¢été le plus géné
par la réticence des auteurs a dévoiler leurs résultats. D’autre part la trés faible longueur
de ce vaisseau, ainsi que sa conicité marquée, I’¢loignent quelque peu de nos fusées a
fuselages élancés et retire donc de I’intérét a I’étude des ces panneaux...

Le panneau G14, marque a cceur rouge a I’abscisse 1,46, étudié par
Washington et Miller, fait honneur a nos réflexions. Celles-ci étaient d’ailleurs
simplifiée par le fait que le G14,comme le G13, ont été testés seuls en soufflerie (sur
plaque plane, donc sans présence d’un fuselage)...

A P’extréme gauche siége le panneau de la capsule habitée Soyouz ; il faut pour
juger de notre segment d’erreur, se souvenir que nous avons eu du mal & déterminer
’allongement et la surface des bords-envergure, ainsi qu’a tenir compte des effets de
masquage dus au corps de la capsule.

Ne manquons pas de dire pour terminer ce tour d’horizon que le fait que les
marques représentant les deux panneaux G13 et G14 (mesureé seuls sur plaque plane) ne
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se tiennent pas a 1’écart de notre constellation de points est un élément favorable a
porter & la validation de notre Coefficient d’Interactions.

Mais c’est bien-s0r au lecteur de juger de la qualité de ces résultats, au vu de la
longueur des segments d’erreurs.

Il est d’ailleurs fort intéressant de constater que, hormis pour les Cy, du futur
vaisseau Orion (LAV) et de ’actuel Soyouz, cas un peu spéciaux, notre erreur va
toujours dans un sens défavorable au Cy, (notre estimation du Cnq est quasiment
toujours trop faible).

Comme notre évaluation de la Portance Interne des panneaux est une
conséquence directe des lois de la physique (conservation des Quantités de
Mouvements), nous pensons impossible qu’elle puisse étre fautive (dans la mesure ou la
corde des cellules mesure au moins 75 % de leur c6té).

La partie de notre évaluation qui doit pécher est donc le calcul de la Portance
Externe (celle des bords-envergures, donc, essentiellement).

Et en y réfléchissant, il nous est venu a I’esprit deux considérations :

- La premiére est que, ainsi que le lecteur avisé 1’aura sans doute remarqué, nous
n’avons pas fait valoir d’effet miroir pour la détermination de I’allongement des bords-
envergures.

Or cet effet miroir est toujours invoqué dans le calcul du Cy, des ailerons plans
classique d’apres leur allongement : ainsi, 1’allongement que I’on utilise dans la formule
de Diederich est toujours le double de I’allongement géométrique d’un aileron.

Ce doublement est justifié par 1’effet miroir qui multiplie par deux
I’allongement aérodynamique du fait de la présence du fuselage (quand il est de fort
diametre) ou de la présence de 1’aileron opposé (quand le diamétre du fuselage est
négligeable) **°.

Certes, la forme de certains bords-envergures ne nous place pas dans une
situation trés claire, pour ce qui est de I’aboutissement des panneaux sur le fuselage : il
y a souvent une discontinuité du bord-envergure a I’approche du fuselage :

c1a 615 \

Mais, a tout le moins, il est possible d’admettre que la présence du fuselage,
ainsi d’ailleurs que de sa couche limite, doivent réduire fortement (ne serait-ce que par
occupation de I’espace) la tendance du c6té interne du bord-envergure a former son
tourbillon marginal.

165 Ces deux cas typiques, quoiqu’extrémes, sont fort utiles pour faciliter la compréhension de 1’effet
miroir.....
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-> La deuxiéme considération est que, lorsque nous avons posé nos premieres
hypothéses de calcul de la Portance de ces bords-envergure, nous avons considéré que
I’un se comportait en intrados et I’autre en extrados, en scindant en deux le

fonctionnement d’une aile.
Or, il nous est venu I’idée qu’il y avait une différence notable entre nos bords-

envergure :
:tﬁé’/

=
—

T
-

Bord "extrados"

..et les intrados et extrados d’une aile :

Intrados et

- >
extrados

-

Cette différence est que ces derniers sont posés I’un contre 1’autre ! Et cette
proximité est une des raisons des écoulements transverses qui diminuent la Portance de
I’aile et aboutissent, on le sait, a la formation d’un fort tourbillon marginal ; on se
souvient en effet que plus on s’approche de I’extrémité de I’aile :

- plus les filets d’air d’intrados (en bleu, ci-dessous)) dévient vers 1’extrémité,

- plus les filets d’air d’extrados dévient vers I’intérieur de I’aile (en vert, les

deux déviations contraires sont indiquees en fuchsia) :
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Plus prés encore de I’extrémité, la situation est encore plus claire : I’air passant
sous I’intrados, en surpression, est attiré par la zone dépressionnaire que constitue
I’extrados : il y a « fuite » de I’air d’intrados vers 1’extrados (avec formation du fameux
tourbillon).

Or sur nos bords-envergure la zone de dépression d’extrados ne jouxte pas la
zone de surpression de I’intrados : entre ces deux zones, il y a la distance conséquente
de la largeur du panneau occupée par les autres bords (ci-dessous en rouge pour ceux
qui sont visibles), lesquels, n’étant pas en incidence, restent peu ou prou a la pression
statique de I’écoulement :

Bords intrados

Voo

m acet dans le plan

-~ horizontal Bords extrados

Pour ces deux raisons (effet miroir et forte diminution des pertes marginales),
tout se passera donc comme si nos bords-envergures avaient un allongement plus grand
(’allongement des ailes les rend moins sensibles aux problémes créés par leurs
extrémités).

Dans ces conditions, quel allongement aérodynamique faut-il prendre pour les
bords-envergures de nos panneaux ?

Un doublement de 1’allongement géométrique serait une premiere approche
(I’effet miroir, peut-étre incomplet, étant complété par la forte diminution des pertes
marginales du co6té « libre » du panneau).
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Mais nous avons été plus loin : Un triplement de I’allongement géométrique
produit le résultat suivant :

1,0 1,2 1,4 1,6 1,8 2,0 2,2 2,4 2,6
Allongement frontal grossier du panneau

L’observation de ce nouveau bilan montre que les Cy, Calculés selon nos
hypothéses sont a présent tant6t supérieurs tantot inférieurs aux Cny tirés des essais en
soufflerie. A notre sens, il est donc difficile d’aller plus loin dans la correction de
I’allongement aérodynamique des bords-envergure sur la seule foi de ce graphe fruit de
notre exploitation inexperte des tests en soufflerie ou des tests aérobalistiques...

SiI’on pouvait d’un coup de baguette magique faire fi de nos résultats pour
trois types de panneaux (Soyouz, LAV Orion et L2), ce graphe ferait preuve d’une
excellente précision (en regard des canons de 1’aérodynamique) : nos segments d’erreur
sont ici d’une longueur de I’ordre du dixiéme du Cy, des panneaux étudiés.

En attendant d’autres informations, cette multiplication de 1’allongement
géométrique par 3 nous parait donc raisonnable (le résultat de ce produit par 3
constituant 1’allongement aérodynamique des bords-envergures a introduire dans la
formule de Diederich).

Il est a présent impératif d’insister sur un fait : Le graphe bilan ci-dessus a été
bati par nous en utilisant la présomption que les interactions panneaux «> fuselage
pouvaient raisonnablement étre prises en compte par la loi utilisée pour les ailerons
plans classiques.
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Cette méthode impose que la méme loi de prise en compte des interactions soit
utilisée par les amateurs fuséistes qui jugeraient bon d’utiliser notre méthode
d’estimation du Cy, des panneaux.

Ces fuséistes détermineront donc le Cn, d0 aux panneaux cellulaires
principaux par produit du Cn, du panneau isolé par 2 (pour le nombre de panneaux
principaux) et par le Coefficient d’Interactions déja indiqué plus haut.

L’utilisation d’une autre formulation pour le Coefficient d’Interactions
conduirait & une erreur. Voici comment il est possible de le démontrer :

Notre graphe-bilan est principalement constitué de valeurs de Cy, de panneaux non-
isolés que nous avons artificiellement isolés en en minimisant la Portance par division par le
Coefficient d’Interactions (qui tourne souvent autour de 1,5).

Imaginons qu’en traitant un certain jeu de panneaux d’une certaine envergure relative
nous ayons eu tort d’appliquer un Coefficient d’Interactions de 1,33 (déduit de ladite envergure
relative) parce qu’en fait il n’existe pas d’interaction panneaux «> fuselage amplifiant le Cy,
des panneaux lorsqu’ils sont placés sur un fuselage.

Alors notre graphe-bilan des panneaux isolés se trouverait présenter, pour le montage de
panneaux considéré, un Cy, trop faible (d’un facteur 1,33).

Mais ce n’est pas grave puisque, pour vérifier la stabilité de leur fusée les utilisateurs de
ce graphe-bilan multiplieront le Cy, trop faible (d’un facteur 1,33) par le Coefficient
d’Interactions (indu, puisqu’il n’y a pas d’interactions !) valant 1,33 !

Le méme raisonnement peut évidemment étre tenu dans le cas ou, pour batir notre
graphe-bilan, nous aurions utilisé des Coefficients d’Interactions trop faibles...

Voila pourquoi, au risque de nous répéter, il convient que les utilisateurs de notre
graphe-bilan fassent usage de la formulation du Coefficient d’Interactions que nous avons
nous-méme utilisée...

Ceci étant, I’estimation du Cngq du panneau isolé n’est pas la seule difficulté a
laquelle le fuséiste devra faire face ; un autre paramétre important est I’angle de roulis
sous lequel se présente chagque panneau.

Nous avons fait état de I’opinion de différents auteurs qui admettent que les
panneaux demeurant dans le plan ou se produit I’incidence (panneaux secondaires, pour
nous) ne peuvent engendrer que 30 % de I’incidence totale, les autres 70 % étant
produits par les panneaux principaux normaux au plan de I’incidence.

I nous semble d’ailleurs important de noter que faire jouer un Coefficient
d’Interactions fuselage «» empennage proche de 1,4 pour le couple de panneaux
principaux et ne pas le faire jouer pour ’autre couple est une politique assez proche de
celle consistant a attribuer au couple de panneaux principaux 70 % de la Portance de
I’empennage et a 1’autre couple 30 %.

Selon cette politique, un empennage formé de quatre panneaux d’un certain
Cnai (indice i pour isolé) génére une Portance totale de 2*1,4Cnei + 2Cnai = 4,8Cnui
(avec un Coefficient d’Interactions valant 1,4). ‘

Dans ces conditions, les panneaux principaux générent 2,8/4,8°™ de la
Portance, or 2,8/4,8 équivaut a 58 %, ce qui est un pas dans la direction des 70 %
relevés par un certain nombre d’auteurs.

Impr. : 09/06/2013 16:38:00 Modif. :09/06/2013 16:38:00



Panneaux Cellulaires Page 147 / 229

De plus :

-> un éventuel masquage du panneau sous le vent (panneau 2 ci-dessous),

-> le moindre allongement du bord externe de ces panneaux 2 et 4 non
principaux

—> ainsi que "unicité de ce bord externe (il n’y a qu’un bord externe porteur

par panneau '*’, alors qu’il y a deux bords-envergures porteurs pour chaque panneau
principal) :
W Bord externe
- 2 Bords-
envergures

ﬁ' 1

/ Bord externe

% ) .-~ embardée o

/V dans un plan vertical

...peuvent fort bien rapprocher ces 58 % des 70 % relevés :

Or dans tous les textes que nous avons lus sur le sujet des panneaux cellulaires
aucun auteur ne s’est exprimé sur ce sujet qui vaudrait pourtant des études particulieres
en soufflerie.

Toujours sur ce point, il doit étre profitable de remarquer que la transformation
d’un panneau principal en panneau secondaire (par rotation de 90° en roulis) équivaut a
passer un panneau moyen d’allongement frontal 2 et de Cnq 3,7 (panneau qui siegerait
au centre de notre dernier graphe bilan) a un panneau d’allongement 0,5 situé a gauche
en dehors de ce graphe.

Or le simple prolongement de la droite oblique bleu dense qui porte ce panneau
principal moyen alloue a la transformation de ce panneau principal en un panneau
secondaire moyen d’allongement 0,5 un Cy, de 2,4 :

168 Alinsi le Cng des panneaux non principaux baseline fin d’ Abate et consorts ne vaut que 61 % du

Cne des panneaux principaux. Cette baisse de Cng améne a 30 % la participation de ces deux panneaux.
" ...si’on considére que le bord interne du panneau secondaire est trop prés du fuselage (et donc
masqué) quand il existe et est souvent encombré par le dispositif de fixation du panneau audit fuselage...
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Cnalpha des panneaux cellulaires isolés, selon leur allongement frontal, la Portance Externe étant calculée
selon un allongement aérodynamique des bords-envergures valant le triple de son allongement géométrique

0,5 1,0 15 2,0 2,5
Allongement frontal grossier du panneau

...ceci alors que ce Cyq est calculé en triplant I’allongement de ses deux bords-
envergure (soit un calcul pour panneaux principaux) !

Notre mode de calcul rend facile une approche du Cy, de ce panneau
d’allongement 0,5 pour une présentation vraiment secondaire : c’est 2,2 (il suffit de
diviser par deux la Portance externe, en considérant que le triplement de 1’allongement
de ce qui est devenu le bord externe est acceptable).

Dans ces conditions approchées, le quotient des Cn, de ce panneau moyen en
présentation principale et secondaire est 2,23 /7 = 0,59.

Si I’on appelle toujours Cni le Coefficient de Portance du panneau principal
moyen isolé, les couples des panneaux générent alors les Portance suivantes :

= Cnai *2*1,5 = 3 Cnqi pour les panneaux principaux (Coefficient d’Interactions
1,5)

= Cnai ¥2*0,59 = 1,18 Cnqi pour les panneaux secondaires (sans usage du
Coefficient d’Interactions).

Il est alors notable que la répartition de Portance s’approche alors beaucoup des
30 et 70 % que nous avons souvent rencontré dans les textes que nous avons exploités
puisqu’elle est icide 1,18 / [3 + 1,18] =28 % et 72 %...

Notons que dans ce dernier calcul, nous avons considéré que nos droites
obliques (de couleur verte a orange) sont bien représentatives de 1’évolution des Cnq des
panneaux réels selon leur allongement frontal et celui de leurs bords-envergure (elles
procedent évidemment du calcul effectué selon nos hypotheéses).

Nous reviendrons plus longuement sur ce probleme de la répartition de la
Portance selon I’orientation en roulis des panneaux dans un chapitre spécial. ..
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Conclusion sur nos propositions de calcul du Cn, des panneaux cellulaires :

La politique que nous tiendrions a I’issue de nos réflexions et de ce texte est
donc, jusqu’a plus ample informé, d’adopter :

-> pour les panneaux principaux le produit du Cyn, du panneau isolé par le
Coefficient d’Interactions fuselage «» empennage, ce Cn, €tant calculé a partir d’un
triplement de 1’allongement géométrique des bords-envergures et a raison d’une surface
Portance égale a une fois celle d’un bord-envergure par panneau :

e
m[3; ] o
e 2 SP n
[3] ™
4

Chnoe=2+

1+ 1+

...libellé ou e est I’envergure du panneau, C sa corde et Spa, Sa surface de
passage.

-> et pour les panneaux secondaires le Cn, des deux panneaux isolés, la
Portance de leur bord externe étant calculé sur la base de 1’allongement 2*¢/c de ce bord
(corrigé plus faiblement, donc, que celui des bords-envergures), et a raison d’une
surface Portante égale a une demi fois celle de ce bord externe pour un seul panneau
secondaire, soit 0,5*¢c :

)
Ca =24 71:[26] 0,5¢c
Ne. ™ 42  Span
9=
Az

...libellé ou c est la corde, £ la largeur du panneau et Spa, la section de passage
du panneau. **®

On devrait alors constater que la répartition des Portances entre les deux jeux
de panneaux est assez proche de 70 et 30 %.

188 Bien stir, pour ce bord extérieur, la Portance de ’extrados n’a pas de raison d’étre égale 4 celle de
I’intrados, mais comme nous traitons nécessairement de couple de panneaux, cette simplification est
acceptable. ..
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DERNIERS TESTS DANS NOTRE SOUFFLERIE

La difficulté de tirer des enseignements fiables de nos propres tests en
soufflerie sur la maquette du vaisseau Soyouz nous étant apparue, NOUs NOUS SOMMeS
laissé gagner pas le désir d’effectuer des tests de panneaux fixes sur un fuselage plus
classique (dont on pourrait estimer plus facilement le Cyy).

De plus, les panneaux de cette maquette du Soyouz étaient formés de cellules
rectangulaires (et non carrées), ce qui n’allait pas dans le sens de la clarification de leur
fonctionnement. Pour cette nouvelle campagne d’essais, nous avons donc réalisés deux
panneaux a cellules cubiques orientées a 45° :

Ces panneaux, de surface de passage carrée, ont été fabriques en bristol. Nous
n’insisterons pas sur les défauts géométriques qu’ils présentent ; nous croyons d’ailleurs
savoir que la forme précise des cellules est indifférente pour ce qui est de la génération
du Cra

Les deux panneaux sont montés exactement au culot **° d’un assemblage de
deux bouteilles d’eau minérale naturelle pétillante S' Amand 1 L qui forment un corps

0givo-cylindrique d’élancement 5,3.

Rappelons que nos essais consistent a vérifier qu’un modele suspendu par un
fil effectue bien son effet girouette autour de I’axe de lacet que constitue ce fil. En
déplagant ce fil vers I’arriére du modgle, il est assez aisé de trouver I’emplacement du fil
ou I’effet girouette ne se produit plus (et au-deld duquel I’effet girouette devient
contraire, le modéle se mettant en travers du vent).

Le lecteur sait que cette position limite du fil correspond au CPA du corps
testé. 1l est alors facile, connaissant le Cn, du corps (ogive et fuselage seuls), d’en

169 c'est-a-dire que le plan aval des panneaux est le plan de culot du corps ogivo-cylindrique.

L’exemple des capsules spatiales nous a enseigné que le flux attaquant les panneaux peut étre différent
quand ceux-ci sont en arriére du culot. D’autres exemples rencontrés dans notre texte nous ont également
dissuadé de monter les panneaux en laissant un moignon de fuselage en aval d’eux-mémes...
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déduire le Cnq des panneaux (d’autant plus que le CPA de ces panneaux est bien
localisé (au quart de la corde des cellules).

Le fait que nous n’ayons fabriqué que deux de ces panneaux nous a donné
I’idée de tripler nos tests en soufflerie :

-> la premiére série de tests dégageant le CPA du corps lorsque les panneaux
sont verticaux (et donc principaux) comme sur la plus grande image ci-dessus ;

-> la deuxieme série de tests mettant a jour le CPA du corps avec les panneaux
placé a I’horizontale (les panneaux en devenant des panneaux secondaires) comme sur
la vignette ci-dessus ;

-> la troisieme série de tests révélant le CPA du corps lorsque les panneaux
sont placés a 45°.

Bien que la position du CPA du corps ogivo-cylindrique seul (sans panneaux)
ne soit pas vraiment une inconnue, nous avons choisi de la déterminer au préalable par
la méme méthode de vérification de I’effet girouette sur ce corps nu.

En complément, nous effectuerons les mémes mesures sur un fuselage de
section plus petite equipé des mémes panneaux. Cette deuxieme série devrait nous
amener (nous 1’espérons) a des constatations intéressantes sur les diverses interactions
existant entre le fuselage et les panneaux.

(cette campagne de tests reste a faire)

LE PROBLEME DE LA TRAINEE DES PANNEAUX CELLULAIRES

Au long de la lecture de tous les textes rencontrés par nous (mentionnés en
BIBLIOGRAPHIE ET LIENS), nous avons trouvé beaucoup de graphiques donnant la valeur
de la Trainée des panneaux cellulaires.

Cette Trainée n’est pas du ressort de la présente étude, mais on peut en dire
néanmoins gqu’elle est notablement plus forte que celle d’ailerons plans qui produiraient
la méme Portance. Ceci apparait par exemple sur le graphe de Coefficients Axiaux
suivant, graphe composé d’aprés Simpson et Sadler ::
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Figure 23; Incremental axial force

Bien que le jeu de quatre ailerons plans carrés C2 produise le méme Cyq que le
jeu de panneaux cellulaires L2, le Coefficient Axial de ces quatre ailerons plans vaut la
moitié du Coefficient Axial des quatre panneaux L2 pour M 0,7.

En conséquence, le choix d’un empennage de panneaux cellulaires relévera
d’une autre logique que celle de la simple performance du moins pour une fusée
d’amateur a simple étage. Pour une fusée a deux étages, le premier de ceux-ci pourra
étre doté de panneau cellulaire dans la mesure ou durant sa courte phase propulsive la
Trainée n’intervient que peu sur la vitesse et I’altitude atteintes...

Le choix de la forme des cellules influe peut-étre sur la Trainée (a Portance
équivalente), ainsi que leur dimension (coté de chaque cellule) : si I’on opte d’emblée
pour des cellules cubiques (corde égale a I’espacement des parois de la cellule), il reste
encore a choisir la taille la cellule de base, c.-a-d. son cote :

Sur ce point, il est facile de concevoir que la dimension des cellules cubiques
ne saurait étre réduite indéfiniment sans que I’écoulement qui passe au travers du
panneau ne finisse par en étre freiné exagérément. En effet ’épaisseur de la couche
limite sur les parois des cellules pourrait bien finir par devenir du méme ordre que le
coté de celles-ci, ce qui produirait un freinage significatif par augmentation de
I’épaisseur de quantité de mouvement de cette couche limite et diminution pratique du
débit de I’air a travers les cellules.

Notre idée est qu’une dimension de cellules de 10 mm doit étre le premier
choix pour des fusées d’amateurs, mais ce n’est qu’une idée de départ...

Remarquons d’ailleurs que cette diminution de débit n’est pas la méme pour
toutes les formes de cellules puisqu’en premicre approche la diminution de section
d’une cellule se fait a partir de son périmétre (par épaississement de la couche limite,
nous I’avons dit). Le quotient des sections de passage avec ou sans couche limite (cette
derniére section étant la section de passage "géométrique™) sera donc tres proche du
rapport du périmétre d’une cellule a sa section (qui est un rapport du simple au
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carré ). Et ce rapport du simple au carré, s’il dépend de I’échelle de la cellules,

dépend aussi de la forme de la cellule de base : ainsi le quotient des sections de passage
avec ou sans couche limite sera de 1 — 4(&/c) pour une section carrée (si & est
I’épaisseur de la couche limite) mais de 1 — 4\/5 (d/c) pour une section triangulaire.

A cette aune, la section hexagonale présenterait un gain sensibles. ..

Ces principes généraux étant posés, comment quantifier la Trainée des
panneaux cellulaires ?

On se souvient qu’a zéro degré d’incidence, la Trainée des panneaux cellulaires
est la somme de la Trainée de Pression et de la Trainée de friction.

La Trainee de Friction est proportionnelle & la surface mouillée des cellules et
au coefficient de friction Cy, celui-ci dépendant du Reynolds de 1’écoulement dans ces
cellules.

L’évaluation de ce Cs pourrait bien étre du domaine des lois de I’hydraulique
(déplacement des fluides dans les conduites) et donc du diagramme de Moody.

Mais une approche plus fuséiste consistera a traiter la couche limite sur les
cloisons de cellules normalement profilées comme celle qui nait de I’écoulement
(extérieur) sur la plaque plane *"*. La longueur de 1’écoulement étant trés courte, on
pourra considérer, en premiére approche, que ladite couche limite est laminaire.

Sur cette fameuse plaque plane, le coefficient de friction laminaire Cs est :

1,328 \R.

...Re étant le Reynolds baseé sur la corde c de la cellule

Sur les parois d’une seule cellule cubique de corde ¢ (et donc de surface
mouillée 4 c¢?), le frottement sera alors de :

g 1,328*4 CZ/\/Ee (g étant la Pression Dynamique)

Si le panneau est constitué de n cellules, le frottement interne sera :
n*q 1,328*4 c2\[Re

Comme n ¢ est la section de passage de ce panneau, le Cx de frottement des
cellules du panneau vaut :

1,328*4 [\[R.

5,31

soit : \/Ee

170 Comme il y a, dans les problémes thermiques ou les problémes d’évaporation de gouttes de liquide,
un rapport du carré au cube...

17 Cest également ce qu’écrivent Kretzschmar et Burkhalter : “For skin friction drag, the fin wetted
area is calculated and converted to a flat plate area with an assumed laminar or turbulent boundary layer.”
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...le Reynolds utilisé étant basé sur la longueur de la corde...

Il faut remarquer ici que ce Cx de friction est celui créé par la friction interne
du panneau : pour avoir le Cx de friction total du panneau, il faudra appliquer le méme
coefficient de friction, & savoir :

1,328 I\Re

...sur tout le pourtour externe du panneau.

En maniére d’application numérique, pour une corde c= 1 cm, et une vitesse de
200 m/s, le Cx de friction interne d’un panneau (en référence a sa section de passage)
sera donc :

5,31//70 000%200%0,01 17
...soit Cxs=0,0142...

SiI’on admet que la section de passage d’un panneau est du méme ordre que la
section du fuselage, ¢’est donc pour 4*0,0142 = 0,06 que les quatre panneaux
compteront dans le Cx de la fusée pour leur Friction Interne.

Il est donc a craindre que le Cx de Friction Interne et Externe des panneaux
atteigne 0,1 , en ordre de grandeur.

A titre indicatif, I’épaisseur de la Couche Limite & 1’aval des cellules est
6=5¢c /\/Ee

...Re étant toujours le Reynolds basé sur la corde ¢ de la cellule. Ainsi, pour
une corde de 1 cm et pour une vitesse de 200 m/s (ce qui promet un R de
70 000*200*0,01 = 140 000), on peut compter sur une couche limite de 13 centiemes de
mm d’épaisseur, ce qui tres faible.

Revenons au Cx de Friction créé par les cellules d’un panneau pour le
comparer a celui créé sur un aileron plan classique.

Reprenons, pour cette comparaison, 1’ailerons carré et le panneau cellulaire
utilisé plus haut par Simpson et Sadler :

172 Nous utilisons pour le calcul du Reynolds I’approximation 70 000*V*L, V et L étant la vitesse et
la longueur de 1’écoulement.
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Il a été noté par ces auteurs qu’un jeu de quatre ailerons plans C2 produisait le
méme moment de stabilité qu'un jeu de quatre panneaux L2 ou L3.

Comparons la surface mouillée de ces panneaux L2 et C2 :

Nous avons déja fait remarquer plus haut que, bien que le panneaux L2
présente la méme surface projetée latéralement (ou normalement) que le panneau plan
C2, le fait que ses cellules soient orientées a 45° lui confere une surface mouillée plus
forte (de 3 D?) alors que la surface mouillée de aileron plan vaut 2 D* "

Mais comme nous venons de le voir, cependant, la Trainée de Friction
laminaire d’une surface n’est pas proportionnelle a cette surface mais au quotient de sa
surface par la racine carrée de la longueur de la corde (cette longueur étant présente
dans le nombre de Reynolds). Ce qui revient a dire que la force de friction est plus forte
pres du bord d’attaque que pres du bord de fuite.

De ce point de vue, si ce produit pour I’aileron plan C2 vaut 2D2/ \/B =2D%

il vaut 3D%//0,17D = 7,27 D*? pour le panneau cellulaire.
La Friction sur le panneau apparait donc comme 3,6 fois plus forte que celle
existant sur ’aileron plan de Cynq €quivalent !

Certes, le Cx de Friction n’est pas seul a intervenir, mais son importance gréve
quelque peu les caractéristiques des panneaux cellulaires.

Nous avons vu plus haut que Simpson et Sadler mesurent pour le panneau
cellulaire L2 une Trainée double de celle de I’aileron plan C2. Relayons néanmoins
I’opinion d’Eugene L. Fleeman de la School of Aerospace Engineering Georgia
Institute of Technology d’Atlanta, qui écrit dans TECHNOLOGIES FOR FUTURE
PRECISION STRIKE MISSILE SYSTEMS - MISSILE AEROMECHANICS TECHNOLOGY :

“At subsonic Mach number the drag of lattice fins is comparable to that of
traditional flight control.”

73 11 faut compter les deux faces de chaque surface portante. ..
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Dans sa thése, AERODYNAMIC ANALYSIS OF LATTICE GRID FINS IN TRANSONIC
FLOW, Karl S. Orthner dit utiliser le coefficient de Trainée de Friction de Couche Limite
Laminaire établi par Frank M. White " :

Another approximation that was used to approximate the drag produced by the

lattice grid fin was the laminar flat-plate boundary layer theory as stated in White (23):

_0.664(pul) U a
(1/2)pU*

(Cp,)pm =

Figure 33: Laminar Flat-plate Boundary-layer Theory Cell (23)

Soit, apres simplification :

1,328 a*L I\R

...Re étant le Reynolds de I’écoulement basé sur la corde L des cellules.

Ce Coefficient n’est pas adimensionnel puisque la surface a*L y apparait : de
ce fait, ce libellé ne peut représenter que le frottement sur cette surface a*L pour une
pression Dynamique unitaire. La formulation de White semble donc étre la méme que la
notre.

Ceci vaut pour le coefficient de Friction.

Quant a la Trainée de Pression, elle sera, a notre sens, en subsonique et en
premiére approche, celle qui freine un plaque plane 2D d’une certaine épaisseur, cette
plaque plane ayant un bord d’attaque arrondi, son bord de fuite I’étant également en
premiére approche. Pour un tel corps on pourra trouver ici ou 1a *™® une valeur du Cx
rapporté a I’épaisseur de la plaque. Nous revenons ci-dessous sur ce probléme en nous
appuyant a nouveau sur le texte, déja exploité par nous, de Washington et Miller :

De mesures tres intéressantes ont en effet été effectuées a M 0,7 par ces auteurs
sur les différents postes de la Trainée d’un panneau isolé a 0° d’incidence *°. Ces
auteurs ont pu constater qu’a M 0,7, le profilage du cadre extérieur de ce panneau au
moyen de chanfreins peut conduire & une réduction de Trainée de 25 % ",

174 ..dans Viscous Fluid Flow 2" Edition. New York : McGraw-Hill, 1991

175 Et en particulier dans notre texte Le Cx des fusées.

176 «Additional subsonic data have also been obtained on grid fins mounted on a splitter plate to
measure isolated six-component fin data.”

177 «At least a 25% reduction in fin drag is realized by altering the shape of the grid fin frame.”
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Ce profilage par chanfreins du cadre a été pratiqué, a notre sens,
principalement par I’extérieur, ainsi qu’il apparait lorsque I’on compare la figure 1 du
texte avec les section reproduites dans la figure 7 :

Pour ’amateur fuséiste qui Se cantonnera comme nous en subsonique, un
profilage de I’extérieur des cadres non pas par chanfreins mais selon des formes
arrondies sera certainement plus naturel. ..

Washington et Miller résument leurs essais de réduction de Trainée, a M 0,7,
d’un unique panneau cellulaire G6 sous la forme du tableau d’histogramme suivant :

0.05

0.04

0.03

0.02

DRAG COEFFICIENT

0.01

0.00

6 4 8 9 10 1"
FIN NUMBER

Figure 7. Drag Evaluation Test Results

En abscisse est le numéro du panneau essayé, le n°6 étant le panneau basique
G6, sans aucun profilage du cadre extérieur.

En ordonnée est le Coefficient de Trainée axiale des panneaux a 0°
d’incidence. On apergoit sur chacune des colonnes d’histogramme la forme adoptée
pour le profilage du cadre. La mention +WEB signifie que 1’épaisseur du treillis
cellulaire est plus forte ; inversement le mention -FRAME indique que le cadre extérieur
a été aminci.

Finalement, c’est bien le profilage extérieur a double chanfrein du panneau G8
qui est le plus efficace : c’est lui qui est donné par les auteurs pour procurer un gain de
25 % sur le Cx. Accessoirement, c’est aussi le profilage qui sera le plus facile a réaliser
par I’amateur...
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Gardons bien en mémoire que les Cx présentés ici sont ceux de panneaux
uniques ! : ils devront étre quadruplés pour obtenir le Cx de ’empennage complet de
quatre panneaux. A cette aune, I’empennage de quatre panneaux G6 présente un Cx de
plus de 0,16 quand I’empennage de quatre panneaux G8 en présente un de 0,115 (en
référence aux 19,635 in2 de la section du fuselage). Pour mémoire, les guatre panneaux
cellulaires L2 de Simson et Sadler atteignaient un Cx de presque 0,2...

On doit donc constater qu’a cette vitesse subsonique de M 0,7, le Cy de 0,115
du jeu de quatre panneaux G8 s’approche beaucoup de celui constaté par ces derniers
auteurs sur I’empennage classique de quatre ailerons plans carrés produisant le méme
Cna (Cx de presque 0,1)...

I1 peut étre utile également d’exprimer le Cx des panneaux G7 et G8 de
Washington et Miller par rapport a leur propre surface de passage, qui est 4,955 in2: Le
Cx de 0,13/4 d’un seul G7 est alors de :

[0,13/4]*19,635 in?/ 4,955= 0,129 *®, en référence a sa section de passage.

De la méme facon, le Cx propre du panneau G8 est de 0,114...

Le tableau de Washington et Miller présenté a 1’instant nous montre également
que lorsque I’épaisseur des cloisons cellulaires du panneau G7 est augmentee de 0,008 a
0,012 in (ce qui donne le panneau G10 noté +WEB), le Cx total du panneau isolé est
augmenté de 0,0322 a 0,0396 (soit une augmentation de Cx de 0,0074, en référence a la
section du fuselage de 19,635 in2 7).

Le premier réflexe de I’ingénicur sera évidemment d’attribuer a la Trainée de
Pression des cloisons cette augmentation de Cx total puisqu’on peut admettre que le Cx
de friction reste inchangé lors de cette augmentation d’épaisseur (méme surface
mouillée, méme corde).

Calculons alors, selon ce principe, le Cx de pression de ces cloisons :

La longueur cumulée des cloisons étant de 25,228 inches, I’augmentation de
section frontale des cloisons est 25,228*(0,012 — 0,008), soit 0,100912 in2.

Le Cx de pression de ces cloisons, en référence a leur propre
section (leur Cx propre donc) est alors de :
(0,0074*19,635 in?)/0,100912 in2 = 1,44.

Cette constatation est trés intéressante car elle valide la méthode de calcul du
Cx de pression selon sa section frontale avec utilisation d’un Cx propre tel que celui du

178 Ce n’est pas un hasard : la surface des quatre panneaux est trés proche de la section du fuselage.

179 «Unless otherwise noted, all grid fin aerodynamic coefftcients presented are based on fin balance
measurements (obtained in the presence of a body) [ce qui ne peut étre le cas ici] with a consistent
reference area of 19.635 in2 (body cross sectional area).”
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cylindre traversier (Cx = 1,2 pour le cylindre au premier régime), méme si ici le Cx
dégagé (1,44) est légérement plus fort...

Gageons d’ailleurs que cette plus forte valeur est imputable au moins en partie
a la Trainée d’interférences entre les cloisons (entre un jeu de cloisons et le jeu qui lui
est perpendiculaire) : nous ne sommes pas trés au fait de cette interaction de croisement
que nous n’avons encore jamais étudiée, mais on peut étre persuadé que son influence
est intégree dans ce Cx de 1,44, bien que cette valeur de Cx soit évidemment tributaire
des erreurs de mesure propre aux essais en soufflerie... *®

Pour ce qui est de cette Trainée d’Interférence, nous croyons lire dans le texte de
Kretzschmar et Burkhalter une quantification de cette Trainée sous forme de Cx (en référence a
la section frontale du panneau) :

Cointert = 2*0.000547*(np + 2) &
...avec np le nombre total de croisement des cloisons de cellules et de leur cadre *®.

Pour un cinquantaine de points de croisements, ce Cx serait ainsi de 1’ordre de 0,05.

Evoquons encore une autre type d’interférence qui doit exister lorsque
I’épaisseur des cloisons devient forte par rapport au c6té des cellules et/ou que le
profilage des bords d’attaque des cloisons est mauvais : hous examinerons plus bas ce
cas avec les curieux panneaux a "profil" rectangulaire de Dupuis, Bernier et Berner...

Mais retournons aux expériences de Washington et Miller et a une autre
transformation qu’ils ont opérée pour passer du panneau G7 au panneau G11 par
diminution de I’épaisseur du cadre du panneau (ce cadre étant profilé dans les deux cas
par deux chanfreins a 25° au bord d’attaque et deux chanfreins a 25° en son bord de
fuite) :

Cette réduction de 1’épaisseur du cadre conduit a une diminution de surface
frontale depuis 0,43672 jusqu’a 0,354666 in? (soit 0,082054 in?) et entraine, d’apres le
graphe des auteurs, une diminution du Cx de 0,0029296.

180 De fait, Hoerner admet dans son ouvrage Drag que pour les plans porteurs de trés faible épaisseur
relative (quotient épaisseur sur corde) comme le sont les nédtres, la Trainée d’interaction peut étre
négative.

181 C est ce que nous lisons, mais notre connaissance du phénoméne est trés limitée.

182 «qvhere (np + 2) is the total number of grid intersection points including points on the base support
structure.”
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Nous pouvons effectuer la méme investigation que tout a I’heure en rapportant
la diminution du Cx a la réduction de section qui I’a causée (plut6t qu’a la section du
corps ogivo-cylindrique qui est la référence des auteurs) :

0,0029296*19,635 in?/ 0,082054 in? = 0,70

Ce travail de Washington et Miller nous donne donc acces a un Cx
propre de Pression de 0,70 pour ces cadres profilés par double chanfreins a
25° (celui du G7 et celui du G11) '3,

Ce Coefficient de Trainée de Pression de 0,7 nous apparait d’ailleurs d’un ordre de
grandeur trés raisonnable. Pour comparaison, le Cx d’un barreau de section carrée présenté a
45° de I’écoulement est 1,55 en subcritique. Mais 1’angle des chanfreins des cloisons de
Washington et Miller est de 25° et non pas 45°.

Or le C d’un barreau dont I’angle des chanfreins est 30° (assez proche de 25° de
nos cloisons, donc) est plutét de 1,1.

D’autre part, la distance séparant le culot de 1’étrave des cloisons est assez forte pour
que 1’écoulement puisse recoller au corps, ce qui induit une diminution de C, de culot. C’est ce
phénomene qui produit la trés nette décroissance du Cx du profil rectangulaire lorsque se
longueur dans le sens de 1’écoulement s’accroit :

rectangular prism (two dimensional)

Smooth flow
105<Re<10°
Basic bluff-body aerodynamics T
Wind loading and stouctural response
Lecture 8 1Dr. 12 Tlolmes

Cy

d/b

Maximum C,4at d/b ~0.7 For d/b > 0.7, shear layers re-attach to sides
of prism - drag is lower .

Ce phénoméne avait été percu par Hoerner dans son ouvrage de référence Fluid
Dynamic Drag, mais sa courbe ne montait pas jusqu’au Cx de 3 indiqué ci-dessus par
Holmes %,

Ce qui nous importe néanmaoins est la nette retombée de ce Cx pour cause de
réattachement de I’écoulement. Le Cx de la seule face avant du rectangle pouvant étre estimé a
0,3 ou 0,4, c’est bien vers 0,7 ou 0,6 que peut retomber le Cx total de nos cloisons profilées par
quadruples chanfreins.

Nous avons regroupé ci-dessous un certain nombre de mesures du Cx de ce type de
corps (courbes supérieures) avec la courbe du méme type de corps comportant un arrondi de
bord d’attaque (en bleu) :

183 |_a Trainée de Friction pouvant étre considérée comme inchangée dans la transformation du G7 en
G11.

184 Cette valeur trés forte de 3 implique un Coefficient de Pression de culot de ~2,5 vraiment extréme,
mais nous 1’avons trouvée dans d’autres sources (Yukio Tamura, ainsi que Kai Fan Liaw).
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Cx des profils prismatiques ou a bord d'attaque arrondi,
d'aprés White, Wood, Holmes et Simiu & Scanlan
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Les courbes supérieures sont relevées sur des barreaux rectangulaires a bord
d’attaque vif *® : La courbe rouge est due a R. J. K. Wood, la marron & J. D. Holmes (Reynolds
de 10° & 10°) et la fuchsia & Frank M. White. Simiu et Scanlan, cités dans un texte italien
proposent, quant a eux, apres compilation de toutes ces mesures, les courbes enveloppes vertes
entre lesquelles le Cy d’un barreaux rectangulaire doit se situer.

La courbe bleue d’un corps arborant un bords d’attaque hémicylindrique est due a
White.

Malgré la disparité des mesures du C, des profils rectangulaires, on peut observer
que 1’écart entre ces corps et les profils a bord d’attaque arrondi s’amenuise a mesure que le
rapport L./ B augmente pour atteindre sans doute 0,2 a 0,3 qui pourrait représenter le C, du
bord d’attaque.

Pour les rapports L./ B proches de 10 ou 20 qui sont ceux des cloisons de nos
panneaux, et sachant que le profilage parfait de bords d’attaques si fins sera sans doute
difficile, il est donc raisonnable de penser qu’il subsistera un Cy de Pression résiduel de 0,2 a
0,3 du fait du mauvais profilage du bord d’attaque.

Le C, de pression du bord de fuite viendra compléter ce bilan **® pour hisser le C,
de Pression total jusqu’a une valeur inférieure a 1, cette valeur pouvant cependant constituer
une valeur de repli sécuritaire pour le C de Pression total sur les cloisons et cadre (auquel il
conviendra d’ajouter le C, de Friction)...

Notons d’ailleurs que si, dans 1’un de ses ouvrages, James Barrowman donne le Cx
de la face avant d’un cylindre comme presque nul en subsonique, il donne aussi ce Cx comme
évoluant selon la loi (1-M?)®*" -1 pour les Mach inférieurs a 0,9.

Cette loi dessine la courbe suivante :

185 Seul Holmes (en marron) donne le Reynolds de ses mesures : de 10° & 10°.

188 Notons que dans leur texte Dupuis, Berner et Bernier ont mesuré sur la cellule centrale de leur
panneau épais des coefficients de pression qui sont des indications sur une possible valeur du coefficient
de pression de bord de fuite.
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Cx d'un Bord d'Attaque cylindrique selon Mach d'aprés James Barrowman

. /
. 7
02 //

0 01 02 03 04 05 06 07 0,8 09 1
Mach

Cx (enréférence a la section frontale)

0,0

A M 0,6 et M 0,7, le Cx de Pression de la face avant d’un cylindre vaut donc 0,2 et
0,32. Ces valeurs peuvent paraitre un peu fortes en comparaison des valeurs quasi nulles
retirées des intégrations des pressions sur la face avant des cylindres, mais ces intégrations sont
souvent basées sur des tests largement subsoniques...

Ces investigations sur le Cx des cloisons et de leur cadre ne sont d’ailleurs pas
les seules exploitations que nous pouvons faire du tableau de Cx donné par Washington
et Miller. Une autre idée nous est venue : celle d’en tirer un ordre d’idée de la Trainée
du cadre du G7.

A cet effet, nous allons réaliser au préalable une estimation du Coefficient de
Friction sur I’ensemble des cloisons cellulaires du panneau. Ainsi que nous 1’avons écrit
un peu plus haut, le Coefficient de Friction sur ces cloisons est :

1,328 \R.

...Re étant le Reynolds base sur la corde c des cellules.

La longueur cumulée des parois de cellules étant 25,228 in et la corde de ces
cellules 0,384 in, la surface mouillée (surface de friction) desdites parois est :

2*25,228 in*0,384 in = 19,375 in2 (les cloisons ont deux faces).

Le Reynolds basé sur la corde des cellules est :
70000*9,7536 10°*238,7 = 1,63 10° ¥

...Ce qui fait que sa racine est 403,7.

Nous sommes donc en droit de penser que la force de Friction sur toutes les
cloisons cellulaires est proche de :

q*19,375 in2*[ 1,328 /403,7] = q*0,0637 in?
...(q étant la Pression Dynamique de 1’écoulement)

187 Nous utilisons encore pour le calcul du Reynolds 1’approximation 70 000*V*L, V et L étant la
vitesse et la longueur de I’écoulement. Ici 9,7536 107 est la longueur en métres de la corde et 238,7 est la
vitesse de 1’écoulement & M 0,7 en m/s (celle du vitesse du son étant prise & 341 m/s).
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Comme la surface de référence utilisée par Washington et Miller est
19,635 in?, le Cx de Friction que nous trouvons pour les cellules du panneau G7,
exprime dans la méme convention, est :

0,0637 in?/19,635 in? = 0,00325

Cette estimation du C de Friction des cellules était nécessaire pour 1’étape
suivante : celle de retrancher au Cx du panneau G7 la Trainée de Pression et de Friction
existant sur ses cloisons cellulaires ; cette soustraction nous permettra en effet d’estimer
la Trainée imputable a son seul cadre (avec cependant les deux bras de I’embase).

Pour ce faire il va nous suffire de nous souvenir du fait qu’augmenter de
0,04 in I’épaisseur des cloisons de ce panneau (de 0,08 a 0,012 in) a fait monter le Cx
de 0,0074 (de 0,0322 a 0,0396) : Nous allons extrapoler cette variation vers le bas en
diminuant par la pensée 1’épaisseur des cloisons de presque 2 fois 0,04 in soit presque
0,08 in (pour arriver a une épaisseur de cloisons presque nulle).

L’augmentation de 0,04 in testée par les auteurs nous donne le taux de
variation du Cx en fonction de 1’épaisseur : ce taux est de 0,0074 pour 0,04 in. En
conséquence diminuer 1’épaisseur de presque 0,08 in diminuera le Cx de presque
2*0,0074, soit 0,0148.

Mais pourquoi avoir diminué 1’épaisseur des cloisons a presque rien ?

Parce que nous ne déesirons, par cette experience mentale, que diminuer a
presque rien la Trainée de Pression des cloisons cellulaires tout en conservant leur
surface de Friction !

Dans un deuxieme temps, diminuer leur épaisseur a vraiment rien (ou plutot les
faire disparaitre totalement) nous autorisera a faire disparaitre également leur Trainée de
Friction que nous avons evalué un peu plus haut.

Reportées sur le tableau de Washington et Miller, ces deux actions (diminution

de I’épaisseur a presque rien plus suppression pure et simple de la surface de friction)
abaissent le Cx du panneau n°7 a la hauteur de la barre bleue ci-dessous :

0.05

+WEB
<

0.04 {f
0.03

0.02

DRAG COEFFICIENT

0.01

0.00

FIN NUMBER
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Sur la colonne 7 représentant le Cx du G7, on apercoit les deux rectangles
rouges correspondant chacun & une diminution d’épaisseur des cloisons de 0,04 in %8,

Le rectangle vert correspond a la Trainée de friction des mémes cloisons telle
que nous I’avons calculée, a savoir 0,00325.

Déterminée non plus graphiquement comme ici mais par le calcul, ’ordonnée
de la barre bleue serait de :
0,0322 - 0,00325 - 0,0148 = 0,01415.

Ce C est bien sQr celui du cadre porté par les deux bras de ’embase :
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Comme, en dehors de nos expériences mentales, le Cy du panneau G7 vaut
0,0322, la conclusion qui peut étre tirée de ce qui précéde est que :

Le cadre et sa fixation au fuselage semble présenter une Trainée (de Friction
et Pression) du méme ordre que celle des cloisons cellulaires. ..

Nous pouvons d’ailleurs Vérifier cette équivalence des Trainées par un autre
chemin, en reprenant 1’estimation que nous avons faite du Cx propre de Pression du
cadre du G7 profilé par double chanfrein a 25° :

Nous avions trouve pour ce Cx propre de Pression la valeur de 0,70.

Or la surface frontale que présente le cadre de panneau G7 a I’écoulement
(sans ses deux bras de fixation) est 0,32872 in2:

188 Ce rectangle rouge est, on s’en souvient, la différence de C, entre le G10 et le G7.
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La Surface de Trainée de Pression Equivalente du cadre est donc :
0,7*0,32872 in2 = 0,23 in2

Comme Washington et Miller utilisent pour leur Coefficients adimensionnels
une surface de référence de 19,635 in?, le Cx de Pression du cadre du panneau G7, en
référence a cette section, est :

0,23 in% 19,635 in? = 0,01172

D’autre part, la longueur développée du cadre est 8,218 in.

La corde de ce cadre étant de 0,384 in, sa surface mouillée **° est 6,311 in2
pour ses deux faces.

La Surface de Trainée de Friction Equivalente & attendre de ce cadre est donc
(nous reprenons ici le principe de notre calcul de la Friction basé sur un coefficient de
Friction laminaire de 1,328/\/59) :

6,311 in?*1,328/403,7 = 0,0208 in2
En référence a la surface de 19,635 in2, cela fait un Cx de 1,05739 1073,

Le Cx total (Pression et Friction) que nous trouvons par nos calculs pour le
cadre du G7 est donc de 0,01172 + 1,05739 10 = 0,0128 (en référence a la section du
fuselage).

Mais il faut rajouter a ce Cy celui des deux bras de 1’embase qui mesurent,
disons, 0,6 in de longueur. Leurs deux faces présentent une surface mouillée de :

2*2*0,6 in*0,384 in = 0,9216 in2,

Cette surface mouillée crée une surface de Friction équivalente de :

189 ou plutdt sa surface mouillée projetée normalement au mouvement, ce qui est plus simple et

conduit a une meilleure prise en compte de la Friction. Voir a ce sujet sur le site d”Inter Action les deux
premiéres parties du texte essentiel : LAERODYNAMIQUE ET L'ORIGINE DES TRAINEES PARASITES ...
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0,9216 in2*1,328/403,7 = 3,03 10°®

En référence a la section du fuselage, le Cx de Friction de cette embase est
donc :
3,0310°/19,635 inz = 1,54 10

Quant au Cy de Pression des mémes deux bras d’embase (d’épaisseur 0,09 in),
en prenant le méme Cy propre de 0,7 (d’ailleurs le profilage de ces bras est le méme que
celui du cadre) :

2*0,6 in*0,09 in*0,7 / 19,635 in2 = 3,85 10° (en référence & la section du
fuselage)

Le Cx du cadre et des bras d’embase, en référence a la section du fuselage, est
donc de :
0,0128 + 1,54 10 + 3,85 10° = 0,0168

Or cette valeur est assez proche de ’ordonnée de la barre bleue qui marquait
plus haut le Cx total du cadre et de ’embase trouve par retrait des cloisons cellulaires (a
savoir 0,01415, soit une différence de 19 %)...

Un autre calcul intéressant gagne également étre effectué : il serait en effet
dommage de nous priver de I’estimation du C du cadre non profilé du panneau

d’origine G6 (cadre de section rectangulaire) :
M=0.7
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Figure 7. Drag Evaluation Test Results

Les panneaux G6 et G7 présentant tous deux des cadres de méme section
frontale (section égale a 0,32872, toujours sans les bras de 1’embase), il est logique
d’attribuer I’écart de 0,0083 entre leur deux Cy (construction rouge) au mauvais
profilage du cadre du G6.
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Le surcroit de Cyx propre du cadre du G6 consécutif a ce mauvais profilage
(surcroit par rapport au Cy propre du cadre du G7) peut alors étre approché par la regle
de trois :

0,0083*19,635 in?/ 0,32872 = 0,496.
L’absence de profilage du cadre du G6 améne donc son Cy & :
0,496 + 0,70 = 1,2 (puisque 0,70 est notre estimation du Cx du cadre du G7)

Cette valeur est assez proche du 1,4 que nous avons degagé plus haut pour le
Cx des cloisons (au profil également rectangulaire, mais souffrant sans doute de plus
d’interférences).

Le texte d’Abate et Consorts, que nous avons déja exploité, fait également état
de releves de Cx lors des tests aérobalistiques qu’il commente.

La diminution de I’épaisseur des cloisons de cellules du panneau baseline fin
depuis 0,007d a 0,004d (diminution de 43 %) pour former le panneau thin fin procure
une baisse de Trainée de 16 %, mais a un Mach non précisé :

0.750d ——- - - 7504

\ |

\ . A T
NS N\ i
0.333d | /}< 0‘221&1\/\ 0333d
~

N
L 0.007dN,

N
\,
,

0 004d ~1139d
a) Baseline Fin b) “Thin” Fin ¢) “Coarse” Fin

Figure 1. Body and fin geometry.

Cette constatation laisse donc penser qu’une diminution des cloisons a une
épaisseur presque nulle abaisserait la Trainée de :

(16 %/43)*100 =37 %

...ce qui nous indiquent que le Cy de Pression des cloisons compte pour 37 %
dans la Trainée des panneaux.

Ces mesures d’Abate et Consorts nous conduisent, pour les cloisons, a un Cx
frontal de Pression de 2, un peu fort donc **°.

Le méme texte indique d’autre part que le doublement du c6té des cellules, a
épaisseur de cloisons constante (pour donner le panneau coarse fin, a droite ci-dessus),
diminue de 22 % la Trainée par rapport au baseline fin, toujours a un Mach non précise.

190116 9% 0,693*(r d?/4)] / [4*0,0106464 d?], ce dénominateur représentant la diminution de surface
frontale opérée sur les guatre panneaux.
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Ce nouveau constat nous conduit & un Cx frontal de 2,4 pour les seules cloisons ***.
Mais ce Cx intégre le Cx de Friction desdites cloisons %, ainsi que le Cy d’interférence.

Ces valeurs du Cx frontal des cloisons tirés par nous des tests aérobalistiques
d’Abate et Consorts sont donc un peu trop fortes a notre sens, méme s’ils restent bien
dans le méme ordre de grandeur que ceux tirés par nous du texte de Washington et
Miller.

Nous avons dit que ces gains de 16 et 22 % était annoncés a un Mach non
précisé, mais il apparait a la lecture du graphe que ces pourcentage sont conforme a ce
que 1’on peut mesurer en subsonique (horizontales rouges ci-dessous) :

1200
1.000 o

#0800

© baseline grid fin - single fit
® baseline grid fin - multiple fit
@ thin® fin - single fit

u "thin® fin - multiple fit

4 "coarse” fin - single fit

4 “coarse” fin - multiple fit

o yaw drag (C,.)
o
P
3
2

§0.400 +
N i
0200 {

0.000 S N
0.400 0.800 0.800 1.000 1.200 1.400 1.600
Mach number

Figure 2. Zero yaw drag coefficient.

D’une fagon générale, la mise au point d’une méthode de calcul du Cx des
panneaux en subsonique pourrait faire I’objet d’un texte a part, les nombreux relevés
présents dans les textes que nous avons rencontrés (mais que nous avons exploités dans
une autre optique) constituant une base de données assez solide.

Cependant la plupart de ces textes presentent des lacunes, malicieuse ou pas
(parfois peut-étre naive) dans la description du profilage des bords d’attaque et de fuite
des cloisons et du cadre constituant les panneaux.

Or de ces profils peut dépendre, a notre sens, une part importante du Cx des
panneaux. Il est d’ailleurs important, pour juger de I’'importance des Cy trouvés pour les
cloisons, de les reférencer a la surface portante de celles-ci (selon les habitudes des
avionneurs) ; si on le fait pour les cloisons baseline fin d’Abate et Consorts étudiées a
I’instant, on trouve que le Cy frontal de 2,4 devient un Cy de 0,1425 pour les

avionneurs, ce qui, sans étre bon, n’est pas si mauvais (un profil 2D offrant souvent un
Cx de 0,08).

Sur ce point du profilage des cloisons, I’exemple des panneaux a profil
rectangulaire épais de Dupuis, Berner et Bernier est tres instructif :

191 122 9% 0,693*(x d%/4)] / [4*0,0124208 d2], ce dénominateur représentant la diminution de surface
frontale opérée sur les guatre panneaux.

192 Drailleurs plutot fort car les essais aérobalistiques sont souvent effectués a I’aide de modéles
d’échelle réduite. ..
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Note sur la Trainée des panneaux de Dupuis, Berner et Bernier :

Ces auteurs présentent, dans leur texte, un relevé précis du Coefficient de Trainée
Axiale (nommé ici C,) pour quatre type de panneaux dont trois panneaux a cloisons et cadre
épais et un panneau a cloisons et cadre mince.

La grande différence de Coefficient Axial entre le jeu de panneaux épais A3 1
(marques rouges ci-dessous) et un jeu de panneaux minces thin fins (marques bleues) :
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Angle of attack (deg)
(all dimensions in calibers, 1 cal = 20.0 mm)

Figure 24a. Axial force coefficient vs. incidence

...confirme les faibles performances en Trainée du panneaux épais.

En effet, entre ces deux types de panneaux épais et fin, seule 1’épaisseur des cloisons
et du cadre varie :

La différence de C, de 0,356 que 1’on mesure a 0° sur le graphe peut donc étre
imputée au seul C, de pression de ces cloisons et cadre, du moins si I’on suppose que la
Trainée de la seule embase est inchangée dans la transformation.

Dans une premiére intention, on peut considérer que la Trainée des cloisons et de
leur cadre est proportionnelle a leur surface frontale (C propre constant, donc) :

Comme la différence de surface frontale AS de ces cloisons est :

AS = 9*[0,124*0,161 — 0,173*0,14] D? *4 = 0,1532 D?

...et si I’on attribue la baisse de Cy de 0,356 uniquement a cette baisse de surface
frontale (a C, propre constant donc), on obtient comme C, pour ce AS :

Cy = [0,356*x D¥/4] / [0,1532 D7 = 1,825

C’est un coefficient de Trainée assez mauvais, méme s’il intégre la Tralnée de
Friction et d’interaction.

Nous venons d’effectuer un calcul a C, constant. Cette approximation est sans doute
Iégitime pour des petits pourcentages de variation d’épaisseur. Mais les barreaux rectangulaires
voient leur C, frontal décroitre légérement lorsque leur élancement croft (donc que les cloisons
deviennent plus minces). C’est que 1’on lit sur les courbes du graphique que nous avons déja

exploité plus haut :
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Cx des profils prismatiques,
d'aprés White, Wood, Holmes et Simiu & Scanlan
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On y lit également que le C, frontal des cloisons épaisses (élancement de 4,7 doit
tourner autour de 1’unité.

De toutes ces courbes, la verte est la plus récente et est due a Simiu et Scanlan (cités
par Zasso et Consorts) . Elle englobe, entre ses deux bras, une collection de C, mesurés par
d’autres auteurs. Un peu apreés le rapport L/B = 4 le C, est donné comme constant par ces
auteurs.

Dans la pratique, il faut cependant penser que lorsque croit I’élancement de ces
profils rectangulaires, la friction s’y fait sentir plus fortement. C’est ce que 1’on observe en 3D
sur le graphe suivant (tiré de Higuchi, Sawada et van Langen) qui relate le C, frontal du
cylindre a face et culot plats placé dans un écoulement paralléle a son axe (et ici suspendu par
lévitation magnétique) :
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Fig. 10. Drag coefficient variations with fineness ratio (The present data are all at Rep=1x10%)

En abscisse est 1’élancement de ce tronc de cylindre...

Nous avons dessiné sur ce graphe la droite de pente 0,0167 sous laquelle ces auteurs
voit la Friction agir (en couche limite turbulente *%).

Cette pente de croissance de la Friction ne peut qu’exister également dans les
graphes relatant le C, des profils rectangulaires, au moins a partir de 1’élancement 5, ce qui

193 «The skin friction drag was simply estimated from the empirical formula for the flat plate turbulent
boundary layer (1/5th power to the Reynolds number based on the length.) [...] Here, the separated flow
at the front corner is considered to attach at 1.5 diameters downstream [...] and thus the effective length
has been reduced accordingly.”

Impr. : 09/06/2013 16:38:00 Modif. :09/06/2013 16:38:00



Panneaux Cellulaires Page 171 /229

aurait pour conséquence de donner un C, plus fort aux cloisons et cadre plus élancés du
panneau mince.

La pente de croissance de la friction dépend du Reynolds basé sur la corde des
organes concernés. Les auteurs canadiens annoncent 1,9 10° comme Reynolds pour les essais
effectués a M 0,6 (Reynolds basé sur la longueur du fuselage), ce qui donne, comme la corde
fait 0,08 calibres et que le fuselage en fait 10, un Reynolds basé sur la corde des cloisons
(0,08/10) fois plus fort, soit Re. = 15,2 10°.

Ce Reynolds n’est pas trés €levé et place 1’écoulement autour des arétes vives des
profils rectangulaires nettement en subcritique (ce qui tend a prouver qu’il y a bien formation
de poches d’eau morte en aval immédiat de la face avant du profil rectangulaire). Mais cette
valeur du Reynolds nous donne également acces au Coefficient de Friction instauré par la
Couche Limite qui ne peut étre ici que turbulente (le phénomene de formation des poches
d’eau morte étant le méme que pour le cylindre a téte plate). Le libellé de ce Coefficient de
Friction est, si I’on admet la formule de Prandtl :

0,074
fTurb = R eclls

Avec le Reynolds de 15,2 10° que nous avons déterminé a I’instant, le coefficient de
Friction est donc Cery = 0,0108. 1%,

Si I’on applique ce Coefficient de Friction a la surface mouillée de cloisons et de
cadre qui suit les poches d’eau morte de 1,5 fois 1’épaisseur de ces cloisons et cadre, on trouve,
comme force de Friction pour ces organes :

I:Friction =q Cf‘l’urb 2 (C - 1,56) I—dév

...équation ou q est la pression dynamique, et ¢, e et Lge, la corde, I’épaisseur et la
longueur développée des cloisons et cadre. Ceryp, €5t le Coefficient de
Friction que nous venons d’évaluer a 0,0108. La présence du nombre 2
s’explique par le fait que d’une fagon générale les cloisons et cadres
présentent deux faces a la friction '%°.

Le C, Frontal de ces cloisons et cadre est donc

Cyeriction = [CfTurb (c-1,5) Ldév] ! [e*Lge]

...ou, si I’on appelle EI I’élancement c/e de ces cloisons et cadre :

Cyeriction = Crrur (El - 1,5)

Si I’on devait ajouter la friction ressentie par les panneaux lors des essais de Dupuis

et Consorts au C, propre des cloisons sur le graphe déja présenté, on dessinerait donc une
droite de coefficient directeur Csryrp = 0,0108 (droite bleue ci-dessous) :

194 Assez fort, donc, si I’on pense que la valeur C; = 0,003 est une valeur moyenne mnémotechnique,
en laminaire...

195 A cause de cette option, il vaut mieux ne pas compter la face supérieure de I’embase dans la
surface mouillée.
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Cx des profils prismatiques,
d'aprés White, Wood, Holmes et Simiu & Scanlan,
Friction comprise
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Force est de constater que ce coefficient directeur reste assez faible et donc que la
friction intervient peu dans le C, frontal de ces profils rectangulaires qui ressort donc comme
assez constant pour les grands élancement L/B...

Ceci étant, comme le C, est référencé a la surface frontale des cloisons, la force de
Trainée des cloisons fines d’élancement 16 et d’épaisseur 0,005 D est quand-méme plus faible
que celle des cloisons épaisses d’élancement 4,7 malgré leur épaisseur de 0,017 D...

Quelques jours aprés avoir dessiné ce graphe, nous avons découvert le travail de
collecte de Kai Fan Liaw pour sa these sur I’aérodynamique des tabliers de ponts :
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Figure 5.18 Drag coefficient of rectangular cylinders
with aspect ratio from B/H=1 10 B/H=3. 167

Ce graphe fait bien état de la méme tendance a la remontée du C, frontal de ces
profil rectangulaires (la pente de la remontée du C, a partir de 6 étant évidemment fonction du
Coefficient de Friction, donc du Nombre de Reynolds des mesures ou simulations
numériques). ..

Gardons en mémoire que toute cette réflexion sur le C, de profils rectangulaires vaut
pour des profils présentés seuls dans un courant d’air : des monoplans. Dans notre cas, celui
des panneaux cellulaires, chaque profil est trés proche d’un autre profil : les panneaux
cellulaires forment un systéme multiplan. Nous y reviendrons.
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Mais quoiqu’il en soit, si le Cy du panneau & cloisons fines différe de 0,356 de celui
a cloisons épaisses, ¢’est 1’équation suivante qui doit étre utilisée :

q*0,356*7t D?/4 = [Tembase ép + q Sép Cxép ] - [Tembase fin T q Sfin foin ]

Dans cette équation q est la pression dynamique,
— Tembase Signifie Trainée des embases,
— les C, sont des C, frontaux propres,

— et les indices ¢, et 4, font référence aux panneaux épais ou fin.

Si I’on considére que la Tralnée de I’embase est identique dans les deux cas, en
prenant pour le C, des cloisons et cadre fins la fraction n de la valeur du C, des cloisons et
cadre épais, il est facile de tirer pour Cx, la valeur :

Cxsp = [0,3 7 DH4 ]/ [Sep — N Stin]

Attention : cette équation ne présuppose qu’une seule chose : que la Trainée des
embase est la méme pour le panneau fin et pour le panneau épais ! Pour le reste, elle découle
des lois de la physique *%.

Pour n = 0,75 (Cx propre plus faible pour les cloisons fines) on a alors Cx¢, = 1,578
Pour n = 1 (C, propre constant) on a, comme nous 1’avons vu, Cxg, = 1,825

Pour n = 1,25 (C, propre plus fort pour les cloisons fines) on trouve Cxg, = 2,16.

Ces C, trés forts ne sont guére respectueux du graphe ci-dessus, mais on peut
invoquer pour 1’expliquer que I’écoulement entre les cloisons des cellules est nécessairement
contingenté entre les cloisons de ces cellules. Autrement dit, il y a blocage de 1’écoulement du
fait que celui-ci dispose pour s’établir d’un espace limité, cet espace étant méme plus faible
que la hauteur des cellules puisque 1’écoulement sur chaque cloison est tributaire de
1I’écoulement sur les cloisons attenantes : a 0° d’incidence, la hauteur utilisable par
I’écoulement sur une face des cloisons est en fait la moitié de la hauteur des cellules :

\AAL

>
— T~ e ——
| 1

— 2 <

<

|-

»

.
__/\E
—E8 =4
e
<

<

Ll

Cet écoulement non libre génere donc des C, plus important sur chacun des corps
que I’écoulement libre.

A titre d’exemple, on peut se souvenir du rapport NACA N°468 ol Biermann et
Herrnstein décrivent la Trainée d’Interférence résultant de la proximité de deux profils 2D
d’élancement 3 (deux mats profilés ou entretoises), cette Trainée d’Interférence étant définie

19 Dans ce libell¢, 1’action éventuelle des panneaux sur la Trainée de culot du fuselage se trouve
intégrée dans le C, des cloisons et du cadre...
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comme la Trainée totale des deux mats diminuée de la somme des Trainées des deux corps
testés séparément (cette Trainée d’Interférence étant donc celle qui s’ajoute a la somme des
Trainées propres des deux corps, du fait de leur rapprochement) :

: ] | | Naca
& - T REPORT No. 468
q. - . .
I Dia. — == + &Y% inch diometer
- T l x I%’ “ " THE INTERFERENCE BETWEEN STRUTS
L] ) I o / " " IN VARIOUS COMBINATIONS
4 N
ES; l\\ L Ky ing By Davio Bummuusn and Wiuras H. Fasnwerens, Jr.
x

v i
5 |\
8.2
o ‘http:l!naca.cenlral.cranfield.ac.ukfreponsl1934!

+.

E naca-report-468.pdf
bS] T+ ” N
- Gj 4‘_; 3 4 5 & 7 & Intarference drag=drag of the hodies in combination
c . - . -the sum of the drags of the bodies tested sspatately
= Spocing on cenfer line, diamefers

- Interference-drag coefficient,

FiGURE 5.—Effect of side-by-side spacing on interference drag of streamlino struts. L

Navy no. 1 strut sectfon, fineness ratlo, 3. Alir speed, 80 m.p.h.

Bien que les trois courbes ci-dessus ne parlent pas parfaitement a 1’unisson, il est
patent que, pour les petits espacements (exprimés ici en épaisseur du profil), cette Trainée
d’Interaction croit fortement. Certes, dans notre cas, ledit espacement est plut6t de 8 ou 10, ce
qui donnerait sur le graphe ci-dessus des courbes une Trainée d’Interférence nulle ; mais si I’on
se souvient que le sillage d’un corps est trés 1ié a son Cy '’ dés lors qu’en écoulement libre le
C d’une de nos cloisons rectangulaires est, en ordre de grandeur, douze fois supérieur a celui
d’un mét profilé de Biermann et Herrnstein (Cy de I’ordre de 1 au lieu de = 0,08) , on est en
droit de penser que les cloisons rectangulaires des panneaux canadiens se ménagent
mutuellement une nette Trainée d’Interférence, méme pour ce fort espacement relatif.

Le graphe de C, des profils rectangulaires isolé présenté ci-dessus est donc
inapproprié pour les cloisons et cadre épais puisqu’il ne tient pas compte de la Trainée
d’Interaction que nous pensons significative...

Tout ceci nous incline donc a penser que le C, frontal des cloisons et cadre des
panneaux épais de Dupuis et Consorts doit étre trés important et que le phénoméne
d’interférence mériterait une étude particuliére...

Nous sommes également enclins a penser que le C, propre des cloisons fines est
plus faible que celui des cloisons épaisses, du fait que 1’épaisseur de ces derniéres amplifie le
phénomeéne d’interaction : il pourrait étre donc étre justiciable du graphe susmentionné.

Le panneau bizarrement nommé "hexagonal type" par les auteurs canadiens nous
donne aussi I’occasion de calculer le C, propre de ses cloisons et de son cadre (de méme
épaisseur) :

0.56

0.70

011

Figure 2b. Hexagonal shape type
all dimensions in calibers

97 On dit en simplifiant que le C, d’un corps est "proportionnel 4 son sillage".

Impr. : 09/06/2013 16:38:00 Modif. :09/06/2013 16:38:00



Panneaux Cellulaires Page 175/ 229

Aprés décompte de la trainée de I’embase (au Cy de 1,1, celui d’un mur de L/h ~5),
un calcul rapide de la surface frontale des cloisons et du cadre nous permet en effet de leur
attribuer un C, propre de 1,47... Ce Cy integre les frictions et interactions diverses.

Ce C, propre est un résultat trés intéressant, bien qu’il soit basé sur une estimation
difficile du C, propre de la base ; cependant, la surface frontale de cette base reste quand-
méme beaucoup plus faible que celle des cloisons et du cadre (elle ne représente que 11,5 %
de cette derniére surface) ce qui noie d’autant 1’erreur commise sur son C.

Remarquons que ce C, de 1,47 des cloisons et cadre épais du panneau "hexagonal"
est du méme ordre que ceux obtenus pour les cloisons et cadre du panneau épais en optant pour

un C, propre plus faible ou égal pour les cloisons fines : Cx¢, = 1,578 et Cx¢, = 1,825

Pour vraiment conclure avec la Trainée des panneaux canadiens, disons que
I’ouverture d’un guichet rectangulaire dans la base du panneau de référence (ce qui donne le
panneau Open base) procure un léger gain en Trainée (marque orange par rapport aux marques
rouges sur le graphe) : le C, de la surface retirée pour créer le guichet peut étre calculé comme

étant 0,88, ce C, intégrant la Friction a I’intérieur du passage .

0.44 0.44

0.124

0.161
0.161

0.075 0075 0.158

0.22 0.22

Figure 2a. Open base type Figure 2a. Open base type

Evolution du Coefficient de Trainée Axiale en fonction de ’incidence :

Les réflexions ci-dessus valent pour le Ca a I’incidence zéro.

Pour ce qui est de I’évolution de ce Coefficient Axial avec I’incidence, les
fuséistes accueilleront comme une bonne nouvelle que Kretzschmar et Burkhalter la
considérent comme négligeable *° : 1ls I’écrivent sur la foi d’autres travaux, mais, de
fait, tous les relevés de soufflerie qu’ils présentent montrent une évolution du Ca trés
plate par rapport a I’incidence. En témoignent les courbes tiretées et les marques
losangiques noires de Kretzschmar et Burkhalter, les unes comme les autres

apparaissant comme des horizontales presque parfaites :

198 Ce C, parait assez faible si I’on pense que la partie enlevée de ’embase transmettait préalablement
la pression de la zone du point d’arrét (au centre de laquelle le Coefficient de Pression atteint I'unité).
Mais I’enlévement de ce guichet donne lieu a la création de deux autres zones de point d’arrét de part et
d’autre, ce qui augmente leur Trainée. Le "Cy de la surface enlevée" en apparait plus faible.

199 «Opservations of experimental data have indicated that fin axial force changes very little with
angle of attack. It is therefore assumed independent of angle attack.”
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Figure 12. CN and CA Comparison for Fin G13 at Mach 0.25. Figure 13. CN and CA Comparison for Fin G13 at Mach 0.5.

Les courbes tiretées représentent, on s’en souvient, les valeurs de Ca relevées
en soufflerie alors que les losanges représentent les prédictions des deux auteurs : a tout
le moins ils ont donc intégré cette quasi constance du Ca selon I’incidence...

Cette quasi constance de la Trainée des panneaux nous est également souvent
apparue ; ainsi, les panneaux du LAV d’Orion font montre d’une évolution trés plate de
leur Ca vis-a-vis de I’incidence :

AM Effects, + Configuration, Beta=0, Unswept Fins, M=0.5

-15 -10 -5 0 5 10 15
Angle of Attack (deg)
[ + 1569, AM OFf, M=0.5 |

Figure 19. Axial-force coefficient from the unswept grid fins
in the + orientation at Mach = 0.5.

(image remise en forme par nos soins)

Nous verrons un peu plus bas que cette constance du Coefficient de Trainée
axiale peut étre expliquée facilement par le choix des auteurs de raisonner en repére
corps, c.-a-d. en conventions fuséistes...

Néanmoins, mais c’est notre opinion, on peut également songer que par leur
mode de création de la Portance les panneaux cellulaires peuvent échapper a certains des
troubles qui frappent les ailerons plans classiques : en effet, I’évolution parabolique du Cy
de ces derniers est la conséquence de la Trainée induite créée par les tourbillons marginaux,
or ces tourbillons marginaux n’ont plus lieu d’étre dans le mode de génération de la
Portance Interne des panneaux cellulaires (le jeu de cloisons paralléles au plan de
I’incidence faisant office de plaques d’extrémité)...

Quant a la Portance Externe, nous avons déja proposé 1’idée qu’elle développait
peu de tourbillons du fait de I’éloignement des deux bords-envergure (chacun de ces deux
bords endossant le role d’intrados ou d’extrados a distance respectable 1’un de I’autre). ..

Mais bizarrement, nous n’aurons méme pas besoin de ces voies d’explication
pour aboutir a une conclusion & propos de la constance de la Trainée axiale des panneaux
selon leur incidence...
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Le fuséiste amateur peut-il approcher la Trainée de ses propres panneaux et son
évolution en incidence ?

Nous avons placé dans le flux de notre soufflerie notre modele de panneau a
cellule & 45° (réalisé en bristol) :

Il était articulé sur le pivot vertical que I’on devine ci-dessus et dont on voit
également la pointe dépasser du trou le plus a gauche sur I’image suivante :

|

Le panneau a été photographié ci-dessus ici a sa position d’équilibre dans la
soufflerie en marche.

Les fonctions de dessin de Word permettent alors d’évaluer & 16,5° I’incidence
de ce panneau. Cette incidence est forte par rapport a celles qui sont a attendre lors d’un
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vol de fusée, mais c’est encore une incidence raisonnable (nous revenons sur ce point
plus bas)...

Le trait mixte fin rouge est incliné a 1’angle de 34° par rapport a la section de
sortie de la soufflerie. Ce trait n’est autre que la droite d’action de la résultante
aérodynamique s’exercant sur le panneau “®°, du moins si 1’on admet que cette
résultante s’applique, comme sur notre schéma, au quart des cordes des cellules et a mi
envergure de la partie strictement cellulaire du panneau (croix noire).

Un calcul rapide donne alors pour le rapport Portance/Trainée (qu’on appelle
également Finesse Aérodynamique) la valeur assez décevante de 1,48 (ce chiffre est la
cotangente de ’angle 34°).

Cela revient a dire que pour cette grande incidence, la Portance vaut 1,48 fois
la Trainée.

Sans autre forme de proces, ces chiffres nous ont parus décevants, a 1’époque.
Mais en travaillant sur la question, nous nous sommes rendu compte qu’il n’en était rien
et que cette faiblesse était inhérente au choix du repere vent. Expliquons-nous :

Dans leur texte, Kretzschmar et Burkhalter ont toujours présenté sur le méme
graphe le Cx et le Cy de leurs panneaux :
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Figure 12. CN and CA Comparison for Fin G13 at Mach 0.25. Figure 13. CN and CA Comparison for Fin G13 at Mach 0.5.

Cet état de chose nous donne implicitement la preuve que ces deux coefficients
adimensionnels Cx et Cy sont du méme ordre de grandeur...

Dans un premier réflexe, on pourrait facilement conclure de 1’observation des
graphes ci-dessus que la finesse aérodynamique du panneau G13 (le rapport de sa
Portance sur sa Trainée) évolue tres fortement dans la plage d’incidence considérée : ce
rapport passe ainsi de Cn/Ca = 0 pour I’incidence nulle, a 4,8 pour I’incidence 15°.

Dans ces conditions, la finesse de 1,48 de notre propre panneau en bristol, pour
une incidence de 16,5°, nous parait bien chétive...

Mais la finesse de notre panneau de bristol est la vraie finesse des avionneurs
(établie en repere vent, ou encore en repére soufflerie). Or le quotient Cn/Ca de

20 puisqu’a 1’équilibre, il passe par I’axe de rotation. ..
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Kretzschmar et Burkhalter n’est pas la finesse des avionneurs ! : on pourrait ’appeler la
finesse des fuséistes !

Et si I’on opére les conversions classiques entre les coefficients issus des deux
conventions, a savoir :

Cx=Cacos(a) + Cy sin(a)

Cy = Cn cos(a) — Ca sin(a)

...on découvre que, bien qu’en repére fusée le coefficient de Trainée Ca
apparaisse constant en fonction de I’incidence, en repere vent le coefficient Cx évolue

notablement (c’est la courbe rouge ci-dessous, a comparer a la courbe tiretée du Ca ,
tirée de graphe de Kretzschmar et Burkhalter pour le G13) :

CaetCy, C,etC, duG13

0,4

0,3

0,2

Coefficients

01

0,0

Incidence (°)

La courbe continue noire reprend quant a elle le Cy de Kretzschmar et
Burkhalter et la courbe bleue représente de Cy calculé d’apres les Cy et Ca indiqués par
ces auteurs.

La conséquence de ces changement de repéres est que la finesse des avionneurs
et la finesse dite par nous des fuséistes évoluent comme suit, toujours pour le panneau
G13:

Finesse des fuséistes et des avionneurs

—Finesse
fuséiste

Finesses
@

2 .
——Finesse des|
avionneurs
1

Incidence (°)

...et al’aune de la courbe rouge, la finesse des avionneurs de 1,48 mesurée a
I’incidence 16,5° sur notre propre panneau en bristol est presque dans le ton !
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Ceci est dit sans méme invoquer les lois régissant la Couche Limite qui
imposent une Friction plus forte pour les basses vitesses de notre soufflerie, ce
renforcement de la Trainée de Friction pouvant expliquer I’amenuisement de la finesse

de notre panneau (notre soufflerie ne produit qu’un vent de 3,8 m/s) .

Finalement, et aprés réflexion, il apparait que la forme parabolique de la courbe
du Cx est bien inhérente au choix du repere des avionneurs. Voici pour preuve les
différentes courbes que I’on peut tirer d un dispositif stabilisateur qui présenterait le
méme Cy que le panneau G13 mais avec un Ca trois fois plus faible :

Cn, Cadivisé par 3 etC, etC, qu'onen déduit pour le G13

0,4

0,3

0,2 /

L

Coefficients

0,0

Incidence (°)

Les courbes noires (tiretée et continue) sont toujours les courbes fuséistes et les
courbes rouge et bleue les courbes des avionneurs.

Le lecteur aura compris qu’en faisant appel a un dispositif stabilisateur
présentant la méme Portance que les panneaux G13 pour une Trainée trois fois moindre,
nous avons opté implicitement pour des ailerons plans classique ! Et ces ailerons plans
classiques présentent bien un Cx parabolique alors que leur Cy est cliniquement plat !

La raison en est que dans la formule de conversion classique :

Cx = Cacos(a) + Cy sin(a)

...dans la plage de 0 & 15°, le cosinus ne varie que de 1 & 0,966, alors que le
sinus varie de 0 a 0,26.

De fait, lorsque 1’on adopte pour la formule de conversion le libellé simplifié
suivant :

Cy=Ca+Cy sin(a)

21 Nous avons vu que la Trainée de Friction est trés importante sur les panneaux cellulaires. ..
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..on obtient la courbe noire a marques carrees creuses qui se distingue a peine
de la courbe rouge :

Cn, Cadivisé par 3 etC, etC, quonen déduit pour le G13

0,4

0,3

0,2 /

0,1 / “/

Coefficients

0,0

Incidence (°)

L’écart a 15° entre les deux courbes n’est que de 0,64 %...

Autant dire que 1’évolution du Cx (courbe noire & marques carrées creuses)
arbore, au dessus de la quasi droite du Ca , la forme d’un sinus.

Comme I’on sait que les aérodynamiciens assignent a la courbe de Cy une
forme quadratique, on a forcément 1’idée de reprendre le libellé Cx = Ca + Cy Sin(a)
pour faire apparaitre une telle évolution.

Partant du constat que le Cy est lineaire sur une bonne partie de la plage de 15°
(la moitié, avons-nous souvent vu ; et nous le revoyons a la rectitude de la courbe noire
épaisse ci-dessus), on peut ecrire Cy = Cnq @ et donc :

Cx= Ca+ Cngasin(a)

..0u encore, en exprimant le sinus sous forme de série :

3 5 7
Cx=Ca+Cratt [a—757+5; 77 +etc]

..ce qui donne bien sar :

6 8
o

4
N 2
Ce= Ca+ Cn [0 =G + 155~ 5040 + etc]

Les incidences a sont évidemment ici exprimées en radians.

15° représentant 0,262 radians, les termes d’ordre supérieur a 2 sont
évidemment beaucoup plus faibles que le terme d’ordre 2 (par exemple, pour
I’incidence linéaire maximum de 7°, le terme en a* ne vaut que 3,71 107, ce qui est
402 fois plus petit que le terme en o?)...
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Notre libellé se résume donc raisonnablement & Cx = Ca + Cnq o €t 0n
retrouve donc bien pour le Cy , coefficient de Trainée des avionneurs, et du seul fait de
changement de repére, 1’évolution parabolique bien connue alors que le Ca est
constant...

Ceci explique I’observation de Simpson et Sadler a propos de la Trainée des
panneaux cellulaires : « La variation de force axiale avec I’incidence est modérée pour
les [panneaux cellulaires] et, a la plupart des nombres de Mach, n’est pas
significativement différente de celle des dispositifs de contrdle conventionnels » %2,

Pour en revenir a la mesure de la finesse aérodynamique de notre panneau de
bristol, on peut noter que cette mesure de finesse ne donne pas accés immédiat a la
Trainée du panneau. Pour connaitre cette derniére il faudra passer par une valeur
calculée de la Portance (a défaut de la mesurer également).

Il n’empéche que la finesse aérodynamique mesurée par nous caractérise bien
le rendement aérodynamique d’un panneau et les fuséistes pourront donc s’attacher a
améliorer cette finesse en repere vent (mesurée a partir de I’angle de stabilisation du
panneau dans la veine) en optimisant le profilage de ses différents éléments (cloisons,
cadre et bras de fixation éventuels)...

L’erreur dont nous nous sommes rendu coupable, au cours de nos
manipulations de ce panneau de bristol, a été de nous satisfaire de cette mesure a grande
incidence de 16,5° (nous avions en fait un autre projet en téte pour ce panneau). Car
dans la pratique, aussi faible que soit la Portance d’un panneau, il est toujours possible
de trouver un point de pivot (lié au cadre du panneau) autour duquel le panneau sera en
équilibre.

En conséquence, c’est plutdt autour de I’incidence 5° que le cellulariste
impétrant devra déterminer la finesse de sa création. Voici une construction montrant, a
partir du rapport Portance/Trainée du panneau G13 a 5° (qui vaut ~2), ’endroit ou ce
situe le point de pivot qui permettra les mesures a ces 5° d’incidence que nous croyons
fructueuses (croix verte) :

202 «“The variation of axial force with incidence is moderate for the lattice controls and for most mach
numbers is not significantly different from the conventional controls”
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A
Portance

v

Trainée

Ne cachons pas que pour les incidences plus faibles, ce dispositif de mesure
devrait voir sa précision fortement diminuée.

Note sur le C, des panneaux inclinés de Washington et Miller :

Apreés ce jeu de conversions entre les deux systémes de repére, nous sommes
mieux armés pour expliquer pourquoi des panneaux inclinés vers 1’avant ou vers ’arriére
(en une pseudo-fleche) voient leur C, augmenter fortement.—

Cette forte augmentation peut en effet apparaitre comme paradoxale puisque
nous avons rencontré tout au long de ce texte maints exemples qui montraient que le Cx des
panneaux ne variait pas avec leur incidence.

Reprenons les constatations de Washington et Miller :
Leurs panneaux sont inclinés tout d’un bloc vers I’avant ou vers I’arriére d’un

angle A (que nous nommons pseudo-fleche) :

A -A

@ | D

Figure 13. Sweep Sign Conventions

C’est cette inclinaison des panneaux qui modifie la signification de la mesure de
Trainée réalisée par ces auteurs :

Observons deux de ces panneaux placés sur un fuselage ogivo-cylindrique a
I’incidence zéro (lors des mesures en soufflerie, I’incidence se produirait dans un plan
horizontal perpendiculaire au plan du schéma) :
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WS

Comme tous les corps, ces panneaux sont 1’objet d’une force aérodynamique.
Nous I’avons dessinée ci-dessus en fuchsia pour le panneau supérieur :

Puis nous avons projeté cette force fuchsia dans deux repéres :
- en bleu dense et en rouge dans le repére fuséiste (ou repere fuselage).
- en bleu pale et noir dans un repére propre au panneau.

Or ce deuxiéme repére, qu’on pourrait nommer repere panneau, est celui que
nous avons toujours utilisé tout au long de ce texte lorsque nos panneaux étaient normaux a
’axe du fuselage, a savoir un repere qui mesure les forces dans un plan paralléle a la
surface de capture du panneau (plan normal) et dans une direction normale a ce plan
(direction paralléle a ’axe des cellules).

Et qu’observe-t-on ? Que la décomposition de I’effort fuchsia dans ce repére
panneau fait état d’une représentation de la Trainée plus faible que dans le repére fuséiste
qui est également ici (a zéro degré d’incidence pour le fuselage) le repére vent : sur notre
schéma la composante noire est nettement plus faible que la composante rouge.

Si la composante rouge est plus forte que la noire c’est qu’elle intégre, en sus de
la projection axiale de la force noire la forte projection de la composante normale bleue
claire sur sa direction %,

Or c’est bien cette composante rouge (dans ’axe du fuselage) que Washington et
Miller ont mesurée avec leur balance sur les panneaux inclinés et non la composante noire.

Notre conclusion est donc que, si la composante de Trainée en repére panneau
est constante, comme nous 1’avons constaté plus haut avec I’ensemble des auteurs, la
composante de Trainée en repére vent évolue fortement.

N’est-Ce pas ce que nous avons constaté en commentant ce graphe :

293 1, pour faire sentir les choses, nous projetons successivement les deux composantes noire et bleu
pale de la résultante fuchsia au lieu de projeter directement cette derniere.
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CaetCy, C,etC, duG13

04

0,3

0,2

Coefficients

01

0,0

Incidence (°)

Sur ce graphe, la composante noire correspond bien a la courbe tiretée (quasi
constante) et la composante rouge a la courbe rouge.

Sauf qu’ici I’incidence est 1’angle de pseudo-fleche A !

De fait, entre A =0 et A = 15°, on a une variation du simple au double de
I’ordonnée de cette courbe rouge.

Et c’est bien la méme proportion que 1’on constate sur la courbe de droite
produite par Washington et Miller :

[KeNoda=0 =[(ACNGIA / (ACNIA=0] u=0 [Kealg=o =l(ACA)A # (ACAI A0l a=0

I
12+ MACH = 0.5

a=0

|
|
|
|
1
=z ! <
I O 34
O 06
X : X
044 : ® FLAT a3 7 ® FLAT G3
| (@3) MACH =0.5 @3)
oz | © convex (aa) . P © CONVEX (G4)
’ 1| & CONCAVE (GS5) I A CONCAVE (G5)
| |
00 T T T ¥ T T T 1 0 T T T T T T T 1
-80 -60 -40 -20 [0} 20 40 60 80 -80 -60 40 -20 0 20 40 60 80
SWEEP BACK ANGLE, DEG SWEEP BACK ANGLE, DEG

Bien sdr, la courbe Excel que nous venons de présenter n’est pas celle du
panneau G3 testé par Washington et Miller : elle est celle d’un panneau G13 testé d’ailleurs
en tant que panneau principal alors que le fait de mettre le panneau en pseudo-fléche
équivaut a le placer en incidence en tant que panneau secondaire (du point de vue de sa
Trainée).

Mais ce que nous désirions en rédigeant cette note était simplement de mettre en
lumiere les principes permettant de comprendre ces différentes expériences. ..

Terminons ce chapitre consacreé a la Trainée en suggérant aux cellularistes
impétrants une méthode radicale pour évaluer la Trainée de leurs panneaux :

Il nous semble en effet facile d’abandonner a la gravité depuis une construction
élevée un panneau cellulaire lesté selon I’'un des deux procédés ci-dessous :

Impr. : 09/06/2013 16:38:00 Modif. :09/06/2013 16:38:00



Panneaux Cellulaires Page 186 / 229

Une captation vidéo permettrait de mesurer la vitesse de chute stabilisée du
corps et d’en déduire un excellent ordre de grandeur du Cx.

Ce Cx intégrerait d’ailleurs les variations de Trainée autour de I’incidence
nulle, ce qui ne serait pas un mal...

Si I’on pense que 1’'un de nos panneaux a 45° en bristol pése autour de 5 g, et
que sa section de passage est 36 cm?, en adoptant comme CXx propre celui du panneau
G7 mesuré plus haut par Washington et Miller, a savoir 0,129 (en référence a sa section
de passage) %, on lui trouve une vitesse limite de chute proche de 20 m/s (soit
72 km/h) avec un lest stabilisateur de 10 g...

Bien sdr, un vrai panneau construit pour résister a M 0,7 peserait notablement
plus lourd et acquerrait donc une vitesse de chute d’autant plus forte. .. 2

LE PROBLEME DE I’ENGORGEMENT TRANSSONIQUE DES
PANNEAUX CELLULAIRES:

(c’est nous-méme qui choisissons d’utiliser cette expression d’engorgement
transsonique). Cette proposition reste cependant celle d’un ceil extérieur car en nous
préoccupant (par necessité) de ce phénomeéne, nous nous aventurons dans un domaine
ou notre compétence est inexistante.

De nombreux auteurs ont noté que les ondes de choc qui se développent au-
dessus de M 0,7 sur les parois des cellules conduisent a un détournement du flux vers

2% |_a vitesse du panneau chutant étant beaucoup plus faible que les M 0,7 de Washington et Miler, le
coefficient de Friction serait plus fort (il vaudrait 0,011 au lieu de 0,0033). La part de la Friction dans le
Cx en devient trois fois plus forte ce qui fait que le Cx propre passe de 0,129 4 0,178.

205 Cette assez forte vitesse de chute sera moins pénalisante si le panneau est peint d’un couleur
voyante afin faciliter ’analyse de la vidéo, vidéogramme par vidéogramme... La prise en compte de la loi
de chute permettra d’autre part de s’affranchir de la nécessité que la vitesse limite soit approchée de
pres...
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I’extérieur des panneaux. La Portance Interne s’en trouve alors notablement réduite (et
en genéral beaucoup plus fortement qu’indiqué par la fleche rouge et noire ci-dessous).

En cela, le comportement des panneaux cellulaires aux approches de la vitesse
du son est donc tres différent de celui des ailerons plans classiques (dont le Cy, croit
fortement dans la plage transsonique) :

=)
=]
3

AN
Y ‘
M=0.75 N
(cbmon)

a8
o
=
=)

NORMAL FORCE SLOPE
o
o
&

a=0" LE SHOCK
0.005 +— [@ ATTACHMENT—
o 1]
0.000 — | N —
00 05 t0 15 20 25 30 35
MACH NUMBER
Figure 6.

Reduction of Grid Fin Normal Force
in Transenic regime.

(extrait du texte de Washington et Miller)

Lorsque la vitesse continue de croitre, passé un certain Mach (inférieur,
cependant, a I’unité), la Portance revient a un niveau comparable a ce qu’elle était avant
cet engorgement avant de marquer eéventuellement une rechute dans la zone
classiquement transsonique (comme dessiné sur le schéma ci-dessus).

I nous a d’ailleurs semblé que cette deuxieme cuvette transsonique
n’apparaissait pas systématiquement sur les graphiques (nous le verrons plus bas). Il est
donc possible que les panneaux cellulaires soient affectés d’une crise unique, aux
abords de la vitesse du son. Mais ce probléme, qui nous semble d’ailleurs encore
débattu, n’est pas de notre compétence et déborde du propos de ce texte que nous
voulons subsonique. On a compris que ce qui nous intéresse est juste de quantifier le
Mach d’engorgement transsonique qui marquera la fin de notre domaine strictement
subsonique...

Le schéma ci-dessus est tiré par Kretzschmar et Burkhalter du texte de
Washington et Miller et les premiers le commentent en empruntant les termes des
seconds (sans guillemets mais en citant la référence).

Ce commentaire largement assumé est celui-ci :

"A l’opposé des ailerons plans conventionnels qui présentent une valeur
maximale de leur Coefficient de Force Normale dans la région transsonique, les
[panneaux cellulaires] font montre de ce qui est communément appelé une "cuvette
transsonique". [...] la réduction de section d’entrée des cellules, créée par la présence
des cloisons et de leur Couche Limite, cause une accélération du flux jusqu’aux
conditions soniques (c.-a-d. que le flux devient choqué) et ceci a un nombre de mach
inférieur & 1." 2%

206 «UJnlike conventional planar fins which experience maximum normal force coefficient values at
transonic Mach numbers, grid fins experience what is commonly referred to as a “transonic bucket”. To
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C’est autour de M 7,7 que beaucoup d’aérodynamiciens ont constaté cette
réduction importante de Portance. Cette cuvette dans la Portance est d’ailleurs si franche
et intervient sur une plage de vitesse si limitée (de ’ordre du dixi¢éme de Mach) que
certains auteurs jugent qu’elle a pu échapper a certaines mesures.

Lorsqu’ils évoquent cette brusque perte de Portance, les anglo-saxons parlent
de drag bucket, expression que nous avons traduit a I’instant par cuvette transsonique,
bien que cette cuvette ressemble plus a un puits ou méme a une chaussette)...

Simpson et Sadler situent par le calcul cet engorgement transsonique a
M 0,8 %%,

C’est cependant un peu au dessus de M 0,7 qu’Abate, Duckerschein et
Hathaway (cités par Karl S. Orthner dans sa thése) constatent le soudain déficit en
Moment de Portance :

AERODYNAMIC ANALYSIS
OF LATTICE GRID FINS
IN TRANSONIC FLOW
THESIS
Karl S. Orthner, Ensign, USNR

't AFIT/GAE/ENY/04-J09

O Plane-Single
® Plane-Mult
@ Grid-Single
& Grid-Mull
— Estimate.

Pitch moment coefficient derivative, Cona

Mach Number

Figure 13: Pitching Moment Coefficient: Planar vs. Grid Fin(14)

Graphe tiré de SUBSONIC/TRANSONIC FREE-FLIGHT TESTS OF A GENERIC
MISSILE WITH GRID FINS, Abate, Duckerschein and Wayne Hathaway, AIAA 2000-
0937, 38" Aerospace Sciences Meeting and Exhibit, Reno, NV, January 2000.

Sur ce graphe la courbe noire relate le comportement d’un jeu d’ailerons
classiques et les marques losangiques attachées celui d’un jeu de panneaux cellulaires

En dessinant la courbe bleue qui relie ces marques losangiques, nous avons
figuré le déficit en moment de tangage a partir de M 0,7, mais aucune marque n’existe a
ce Mach pour nous guider.

understand this phenomenon, one must look at a grid fin as a collection of individual cells acting as
separate inlets. [...] the reduction in the inlet cross-sectional area, created by the presence of the cell walls
and the boundary layer buildup on the walls, causes the flow passing through the cell to accelerate to
sonic conditions (i.e., the flow becomes choked) at freestream Mach numbers less than 1.0.”

207 «Calculations indicate that the individual lattice cells choke above approximately Mach 0.8 and
this explains their poor performance in the transonic regime.”
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Attention au fait que notre courbe bleue est également tracée comme si aucun
autre phénomeéne transsonique n’existait autour de Mach 1 ce qui n’est certifié par
aucun point. Mais ceci ne semble pas se produire, si I’on en croit le cheeur des multiples
marques carrées noires ci-dessous (fruits de tests aérobalistiques), assez nombreuses
dans la zone de M 1 pour étre opposées aux marques rouges (qui elles viennent de

=\ 208
soufflerie) <~...

10 WIND TUNNEL INVESTIGATION OF
8 o b= = | _a_ AHIGH L/D PROJECTILE WITH GRID FIN
2 ; - i > _,_:._V_-;j:"f?"'*:‘\ AND CONVENTIONAL PLANAR CONTROL
3 -0 ¢ 71 p S SURFACES
5 i o i\ < e
5 -2 g L) - e ier!
= ; _,,.»--!"' 'f’ E. Y. Fournier
g -30 - —e—= ———
£ @t P . ® - Wind Tunnet: Grid Fins
g : X / = AB Range: Grid Fins
% 50 ; v ©  Wind Tunnel: Planar Fins
£ i % | ~-#--- AB Range: Planar Fins
£ 60 T [3)

70 !

0 0.5 1 L5 2 2.5 3

Mach number

Figure 10. Pitching moment coefficient derivative for grid and planar fin cases.

Image extraite d’un texte du canadien Fournier et restaurée par nos soins

Orthner, s’appuyant sans doute sur le texte original d’Abate et Consorts, €crit a
propos de ’avant dernier graphe (ot nous avons posée notre courbe bleue) :

"Il est intéressant de noter la discontinuité qui intervient a M 0,77. Ce nombre
de Mach fut testé beaucoup de fois et la discontinuité ne peut étre attribuée a une erreur
de mesure". 2%

L’engorgement transsonique est également donné dans d’autres textes pour se
produire a M 0,77, méme si Abate et Consorts indiquent que ce Mach dépend de
I’épaisseur relative des parois des cellules et de leur corde).

L’image ci-dessous, tirée d’un texte du canadien Fournier, révele bien, par une
brusque avancée du Centre de Pression de la fusée, la chute de Portance consécutive a
cet engorgement, telle que saisie par les essais aérobalistiques (marques carrées pleines)
et ignoreée par les tests en soufflerie (marques carrées creuses) :

298 1| semble donc bien exister, & I’approche du mur du son, un renforcement du Cnq qui serait

justiciable du facteur correctif de Glauert-Prandl...
209 «It s interesting to note the discontinuity that occurs at Mach 0.77. This Mach number was tested
many times and the discontinuity is not attributed to measurement error.”
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Figure 11. Comparisons to aeroballistic range results.

Le texte précise d’ailleurs que si ce phénoméne a bien été mis en évidence par
ces essais aérobalistiques (symbolisés ici par le sigle AB), il ne I’a pas été par les tests
en soufflerie *'°.

Sur ce point les essais aérobalistiques sont donc beaucoup plus pertinents que

les tests en soufflerie 2**...

Le méme déplacement du Centre de Pression est évidemment relevé par Abate,
Winchenbach et Hathaway dans un autre de leurs textes.

Ce texte relate encore des essais aérobalistiques, mais concentrés ici autour de
nombres de Mach allant de 0,72 a 0,86 (dans la plage de Mach ou se produit
I’engorgement, donc).

Les tests ont porté sur un corps ogivo-cylindrique portant deux variantes de
quatre panneaux de méme surface de passage, ces deux modeles étant comparés avec un
premier modele "baseline” précédemment testeé :
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0.3 ® baseline grid fin - multiple fit

D “thin® fin - single fit
021 ) y
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0.1 4 A “coarse” fin - single fit

A "coarse” fin - multiple fit
0.0 T T T g T T T
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Figure 5. Center of pressure location.

20 «As indicated previously, the discontinuity in the free flight results around Mach 0.77 was not
picked up by the wind tunnel instrumentation.”

21| faut quand-méme évoquer une des différences entre les deux types de tests : ¢’est que lors des
tests aérobalistiques les caractéristiques du mobile testé sont toujours obtenues lors d’une diminution de
vitesse (depuis la vitesse de sortie de la bouche du canon) alors qu’en soufflerie les mesures peuvent étre
réalisées en vitesse croissante ou décroissante (méme si cette option n’est souvent pas mentionnée dans
les rapports)...
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Le panneau "thin" présente des cloisons de cellules plus fine que le "baseline”,
alors que le "coarse", de méme surface, est composé de cellules moins nombreuses :

i 0.750d | i [, p— - 750d
\ | | i
\| \ \ S AN -
% ) |
i ‘ N A AN ‘
0.333d 0.333d 3¢’ 022184 N 03330
I 1
| | ,X/\\ b
/ 3 / X : S 0.007d |
0.007d 1108d 0.004d -1138d -
a) Baseline Fin b) “Thin” Fin c) “Coarse” Fin

On remarque sur le graphe que les panneaux "thin" et "coarse™ manifestent leur
crise d’engorgement a un Mach plus grand que le "baseline" ; ceci confirme que
I’épaisseur relative (quotient de 1’épaisseur de parois par le coté de la cellule) est partie
prenante dans cet engorgement 22,

Le texte fait d’ailleurs appel a un quotient de surfaces (area ratio) censé
caractériser I’influence de 1’épaisseur pour ce qui est de I’engorgement transsonique.

Ce coefficient est, pour Abate et Consorts, purement géométrique et pour des
cellules carrées, il vaut :

(c-e)?/c?,

...C etant la largeur nominale des cellules (leur pas) et e I’épaisseur de leurs
parois, comme dessineé ci-dessous :

Pour des cellules rectangulaires (configuration qui n’est pas optimale, a notre
avis), de cOtés c et ¢’ et d’épaisseur de parois € et ¢’, il vaudrait pareillement :

(c-e)(c’-e’)/(cc”)
Finalement, ce quotient pourrait étre appelé le quotient de passage

géometrique.

Kretzschmar et Burkhalter, quant a eux, indiquent que dans le calcul de ce
quotient de passage il faut ajouter a 1’épaisseur e des cloisons la double épaisseur de
déplacement du fluide due a I’épaisseur de la couche limite a ’aval des cloisons.

212« ] with thinner webs or coarse web distribution in a lattice fin, the Mach number that choking
occurs will be higher.”
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D’apres ces auteurs cette épaisseur de deplacement & peut étre calculée d’apres
Blasius :
~1,7208 ¢

5
VRe

...le Reynolds R, étant bien sOr basé sur la corde c des cellules.

Les méme auteurs proposent ainsi pour le calcul du méme quotient de passage
le libellé :

[SCapt - [e + 2*6] T] /SCapt 213

...ou T est la longueur totale des cloisons %
...et Scapt €st la section de capture du cadre entourant les cellules.

Notons que ce quotient est établi a I’aval des cloisons, la section géométrique
de sortie du panneau valant évidemment Scap .

C’est a la valeur de ce quotient que les amateurs fuséistes devront veiller lors
de la conception de leurs panneaux, surtout s’ils envisagent de s’approcher du Mach
d’engorgement transsonique.

Dans leur texte , Kretzschmar et Burkhalter proposent une méthode de
détermination de ce Mach d’engorgement :

For a given freestream Mach number, there exists a minimum
exit area known as the throat area (A") at which sonic flow
will occur. The ratio between this area and the flow capture
area is determined using the isentropic relationship.

Ay *M

=)

}1_] 2) 2, y-1
2[1+—2 M

y+1

Dans ce libellé, A* est la section de sortie critique (compte tenu de I’épaisseur
de déplacement de la couche limite) a partir de laquelle il existera un engorgement
transsonique au Mach M considéré, Ac,p €tant la section de capture du panneau, c.-a-d.
notre section de passage...

Dupuis, Berner et Bernier, donnent dans I’annexe C de leur texte, une
présentation équivalente de la méme loi #*°. Cette présentation relie le quotient de
passage au Mach de début d’engorgement transsonique :

213 Nous avons corrigé I’oubli, par ces auteurs d’un couple de parenthése dans leur libellé.
2% «otal length of the grid fin elements in the plane perpendicular to the freestream.”
215 Cette loi semble étre due & J. D. Anderson, dans “Modern Compressible Flow”.
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) 14l
A ] 2 v —1 -

[—*] =—2{—(1+—{ MZHY 1
A M v+1 2

...ce qui équivaut a :

5 =M [ -2, (552 w)]

Dans ce libellé, ¥ est I’indice adiabatique classique dont on sait qu’il prend
pour I’air atmosphérique au sol la valeur 1,4, et A*/A est le quotient surfacique
strictement géométrique (quotient de la section de passage (c-e)2 d’une cellule sur la
section mesurée pas a pas, c.-a-d. c?).

—Ya(y+1)/(y-1)

Le choix de cette valeur strictement géométrique du quotient de passage par les
auteurs canadiens peut évidemment paraitre curieux, mais nous verrons dans un instant
que, de toutes fagons, le Mach critique pronostiqué par la formule ci-dessus est plut6t
trop faible, ce qui fait que négliger I’épaisseur de la Couche Limite améliore dans la
pratique le rendu de la formule...

On peut aussi écrire le deuxiéme membre de 1’égalité ci-dessus a la fagon qui
sied a Excel :

A% M*( (2/(Gamma +1))*(1+ (Gamma —1)/2*M’\2))’\(—0,5*(Gamma +1)/( Gamma -1)

216
A )

26 avec quelques parenthéses didactiques en plus. ..
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Il parait difficile de calculer la fonction réciproque de cette loi A*/A = f(M)
pour connaitre le Mach auquel commencera I’engorgement, mais il est aisé de dresser la
courbe M = f1(A*/A) pour la valeur 1,4 de Gamma :

Mach Critique Théorique
d'engorgement transsonique

0,95 /
0,9 /

0,85

0,8 /

0,75

0,7

Mach Critique

0,65

0,6

0,55 -

0,5 T T T T T
0,7 0,75 0,8 0,85 0,9 0,95 1

Quotient surfacique

La courbe en question apparait en bleu avec sa partie plus usuelle en rouge.
En jaune est une régression parabolique que nous proposons. Son équation est :

M=5Q°-7,45Q + 3,333

...Q étant le quotient de passage ou quotient surfacigue...

Drailleurs, il ne sert a rien d’étre trop précis avec cette loi théorique puisque
Abate, Winchenbach et Hathaway constatent dans leur texte (cité a I’instant) que ladite
loi théorique prédit des Mach critiques trop faibles (de 7 a 17 % selon leurs chiffres et
ceci bien que le quotient surfacique utilisé par ces auteurs dans cette loi n’intégre pas
I’épaisseur de la Couche Limite '), c.-a-d. que I’engorgement se produira
salutairement a de plus hauts Mach que prévu par ladite loi théorique.

217 gj cette épaisseur de Couche Limite était intégrée, le Mach critique serait calculé comme encore
plus faible.
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Ce défaut de précision de la loi théorique **® est évidemment une incitation a
proposer comme Mach critique d’engorgement calculé la valeur linéarisée de premiére
approche suivante :

M =1,53Q - 0,695

...Q étant toujours le quotient de passage.

SiI’on en fait le test numérique, on se rend également compte que le résultat de
cette équation est tres peu sensible a la valeur de I’indice adiabatique 7 :

Mach Critique Théorique
selon quotient de passage et gamma

0,76

0,74

0,72

0,7

0,68

0,66

Mach critique théorique

0,64

0,62

0,6 T T T T T T T T T
0,85 0,86 0,87 0,88 0,89 0,90 0091 0,92 0,93 094 0,95

Quotient de passage

(les Y choisis par nous vont de 1,2 (courbe du haut) a 1,6 (courbe du bas), en
passant par 1,4 (en rouge).

Pour cette plage de 7, il est patent que le Mach critique ne change que de moins
de 2 centiemes de Mach, soit 2,5 % de la vitesse d’engorgement calculée, cette
derniére étant grevée, nous I’avons vu, d’une erreur de 7 a 17 %...

Nous ignorons si ledit indice adiabatique est susceptible d’évoluer beaucoup
avec ’altitude ou d’autres facteurs 2*°, mais il nous semble raisonnable de donner & ¥ sa
valeur au sol de 1,4, surtout si c’est ce ¥ qui sera dimensionnant (rafale a faible altitude).

La loi d’évolution du quotient de passage critique se simplifie alors en :

-3
[x1=ml 2 6Mm)]

218 Dans sa thése, Karl S. Orthner, bien que s’autorisant de la méme formulation, trouve des valeurs du
Mach critique s’accordant beaucoup mieux avec la réalité des tests pratiques ; mais ceci s’explique par le
fait qu’il a utilisé par erreur la racine carrée du quotient de passage au lieu de ce quotient lui-méme...

219 pas en fonction de la Pression Atmosphérique locale, en tout cas, puisque sa fonction est justement
de prendre en compte sa variation en fonction de la température et de la masse volumique.
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Le deuxieme membre de cette égalité s’écrit, dans la langue de notre tableur :

M*((5/6) + (L/6)*M~2)~(-3)

A titre d’application numérique, on peut se placer dans le cas d’un fuséiste
amateur qui doterait sa fusée de cellules de 10 mm de pas constituées de parois de
0,6 mm d’épaisseur :

Cette configuration conduit a un quotient de passage géométrique de 88,36 et,
au sol, a un Mach critique théorique de 0,654 alors qu’Abate et Consorts ont relevé en
vol aérobalistiques, pour ce quotient de passage, un Mach critique de 0,77 :

Les méme Kretzschmar et Burkhalter nous permettent aussi de dépasser le
domaine strictement subsonique en donnant le facteur correctif qui permettra de calculer
le Cxg d’un panneau si le Mach d’engorgement est atteint et dépassé 2.

Ce facteur correctif, qui doit étre utilisé en multiplicateur du Cx, Subsonique,
s’écrit :

2

WPy [m

Acup p eovoq

Hélas, nous avons échoué a mettre en application ce libell¢...

Mais revenons a présent aux tests aérobalistiques d’ Abate, Winchenbach et
Hathaway. Ces auteurs présentent leur essais comme les premiers réalises sur des corps
stabilisés par panneaux cellulaires ...

Ils font remarquer également qu’a I’exception d’un récent test en soufflerie
(Berner and Dupuis), le phénomeéne d’engorgement transsonigque n’a pas été relevé
auparavant %% (leur propre texte date de Mai 2001).

Berner et Dupuis mesurent effectivement en soufflerie une projection sidérante
du Centre de Pression en avant du nez de leur modéle ogivo-cylindrique d’élancement
10.

A propos de cette constatation trés étonnante, il faut cependant dire:

220 « |f the calculated exit area A, is less than A* the flow is considered choked and a correction factor
is determined by calculating the reduction in mass flow rate between the choked and unchoked
conditions. The correction factor is determined using the following equation. [...] By utilizing this
correction factor as a multiplier to reduce the calculated fin forces and moments, the loss of fin
effectiveness due to the reduction in mass flow through the grid fin is quantified.”

221 «these free-flight tests represent the only known measured dynamic flight data for a lattice fin
configuration.”

222 «\\fjth the exception of some recent wind tunnel tests [Berner C. and Dupuis, A., “Wind Tunnel
Tests of a Grid Finned Projectile Configuration”, AIAA Paper 2001-0105, January 2001], this
phenomenon has not been observed in prior testing.”
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-> d’une part que les panneaux cellulaires étudies en soufflerie par Berner et
Dupuis sont de corde relative trés courte (0,65 % dans le sens de 1’envergure et 50 %
dans I’autre sens) : ¢’est vraiment tres peu et a notre sens fait sortir ces « panneaux » du
cadre de notre réflexion

- d’autre part que les parois des cellules n’ont subi aucun profilage (les bords
d’attaque et de fuite des panneaux apparaissant sur les photos et schémas comme des
arrétes vives) :

Figure 43. Pressure taps location in central cell.

Figure 3b. Thickfin modsl (A3, 1)

-> et d’autre part encore que les manches de raquette qui lient leurs panneaux
au fuselage sont résolument anti-aérodynamiques :

R 6.53

H o e L

10.00

Figure Ia. Projectile body Figure 1b. Thick walled reference fin (A3_1)

Aerodynamic characteristic of the A3 DRDC-ISL reference projectile:
Missile with lattice fins A.Dupuis C.Berner A. Bernier
(dessin emprunté au texte de Dupuis, Berner et Bernier)

Bien que les auteurs aient choisi ce type d’embase pour des raisons de
résistance lors des essais aérobalistiques (& quelque M 4, quand-méme !) %% ces
embases non profilées peuvent fort bien entrainer une perturbation conséquente de
I’écoulement sur la queue de 0,7 calibres prolongeant le fuselage en aval des
panneaux “**, comme ils provoquent une forte déviation vers I’extérieur du flux entrant

dans les cellules, déviation schématisée ci-dessous en vert par les auteurs :

223 « |n order to avoid possible structure deficiencies during free-flight tests, a solid base was designed
to mount the fins on the body.” [tiré du texte : “Model, Sabot Design and Free-Flight Tests of the DRDC-
ISL Al, A2 and A3 Models”, de Dupuis, Boivin et Normand].

224 « Another possibility they bring forward is that the choking produces a reduced pressure field acting
on the missile body aft of the fins causing the center of pressure to move forward.” [tiré d’un autre texte
de Dupuis, Berner et Bernier]
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web bow shock «web near-wakes

base recirculating region

near-wake recompression shock
Y D

= | S
:n——1 = s) /

separation recirculation area reattachment

recompression shock
boundary layer

Figure 13. Schematic of the flow structure

(dessin emprunté au texte de Dupuis, Berner et Bernier)

Ce méme schéma montre d’ailleurs que les deux zones de recirculation 2 et 8
sont fort étendues.

Finalement, le choix de ces formes brutales par les auteurs rapproche beaucoup
les panneaux d’un croisement entre tapettes a mouche et sucettes publicitaires urbaines :

Composition d’images

Pour notre part, sachant que I’aérodynamique d’un certain corps ne
ressemblant en rien a I’aérodynamique du méme corps flanqué d’une plaque plane face
au vent, nous ne saurions trop militer pour que les parois de cellules fassent montre d’un
profilage minimum et pour que la fixation des panneaux cellulaires au fuselage soit
effectuée a I’aide de bras classiquement profilés.

Pour les essais en soufflerie, les deux auteurs canadiens étaient d’ailleurs
presque parvenus a une embase de section frontale raisonnable avec leur panneau open
base ; on remarque sur I’image ci-dessous que le moment de Trainée a I’emplanture
(moment maximum) est supporté par des bras de section frontale beaucoup plus
habituelle (ce qui laisse entendre que la partie fermeée restante de I’embase est inutile du
point de vue de la résistance) :
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Figure 3c. Open base type

La lecture d’un autre texte, de Dupuis, Berner et Bernier, texte intégrant les
travaux déja évoqueés des deux premiers, nous a livré des précisions sur cet empennage
contre-productif. VVoici une photographie des tests en soufflerie :

.
Figure 3b. Thick fin model (A3_1)

Figure 8. Model shown in DRDC wind tunnel facility

On y observe bien que les panneaux sont de tres faible corde, d’épaisseur
conséquente et qu’ils ne profitent d’aucun profilage...

Dans leur graphe du Cy, selon le Mach, Dupuis, Berner et Bernier nous
délivrent I’information intéressante que les panneaux a cloisons et cadre minces “thin
fin” développent une Portance positive (de I’ordre de 1,4, en référence a la section du
fuselage) : a notre sens, c’est la faible épaisseur relative de leurs cloisons (6,25 % de
leur corde) qui leur donne ces qualités aérodynamiques, malgré leur trés faible corde
relative (0,57) et leur probable absence de profilage (ils doivent présenter aussi un profil
rectangulaire) (marques bleues, ci-dessous) :
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THICK FIN (A3_1)
THIN FIN

oreNe

HEXAGONAL
NO FINS

6.0

Aerodynamic characteristic of the A3
DROC-SL reference projectile: Missile
with lattice fins

A Dupuis C.Bemer A Bemier

CNa.

2.0 —8 ] i

05 1.0
MACH

Figure 27b. Normal force coefficient slope ficient slope

Comparison of wind tunnel results for various fin geometries
< Vs Mach number

Au contraire, a M 0,6, le méme fuselage doté des autres types de panneaux a
parois épaisses et non profilées développe un Cy, total plus faible (marques rouge et
triangulaire noire) que lorsqu’il est nu (c.-a-d. sans panneaux, marques rondes creuses et
noires) :

A M 0,6, la marque losangique orange qui représente les panneaux "open base"
doit étre, d’apres d’autres relevés dont celui du Xcpa qui va suivre, trés proche de la
marque noire creuse du fuselage nu.

Les trois Canadiens commentent ce phénomeéne de la sorte :

« En subsonique, le Cn, du modéle a minces parois est plus grand d’un facteur
2 que celui donné par les autres modéles. Etonnamment, & M 0,6, les autres types de
[panneaux] procurent le méme Cn, que le modele sans empennage. Ceci implique que
les [panneaux] épais, les [panneaux] a base ouverte ou a cellules a 45° sont totalement
inefficient & M 0,6 et jusqu’a une certain point jusqu’a M 0,8... » 2%

Si le jeu de panneaux minces (thin fins) semble en effet développer des
performances aérodynamiques positives, force nous est de constater qu’a ce Mach de
0,6 les autres panneaux a parois épaisses sont méme nuisibles a la stabilité puisque leur
Portance Normale négative projette le Xcpa total du corps en avant de celui du corps
nu:

225 «gubsonically, Cy, for the thin fin model is higher by about a factor of 2.0 than the other models.
Strangely at Mach 0.6, the other fin types have the same Cy, as the model with no fins. This implies that
the fins for the thick fin, the open base and hexagonal shape models are totally useless at Mach 0.6 and to
a certain extent at Mach 0.8.”
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Figure 27d. Center of pressure location

Comparison of wind tunnel results for
various fin geometries vs. Mach number

(ci-dessus, les marques rondes et creuses noires placent le CPA du corps nu un
tout petit peu en avant de la position que lui attribue les usages fuséistes 2%°

Les auteurs expliquent I’inefficience des panneaux é€pais par le fait que
I’accroissement de la couche limite sur les parois de cellules diminue fortement la
section de passage des panneaux 2*’. Nous pensons cependant que cette explication n’est
pas suffisante puisque la Portance de ces panneaux épais n’est pas simplement
diminuée : elle est rendue négative.

La lecture de ce dernier graphe nous apprend également que les panneaux a
cellules inclinées a 45° (tres curieusement denommées hexagonal shape type) (marques
triangulaires noires), malgré leur embase plus discréte, ne font pas tellement mieux que
les panneaux thick a parois épaisses (en rouge) : ceci est sans doute di au fait que leurs
parois ont la méme trop forte épaisseur relative (I’élancement L/e des cloisons et de leur
cadre est également de 4,7)...

Il est de méme notable, a propos de I’effet « sucette » de la base des panneaux,
que I’ouverture de cette base (donnant le panneau « Open base ») procure (marques
jaunes orangées) un certain gain en Portance (en comparaison avec la marque rouge), ou
plutét sans doute une diminution en Déportance...

Le temps que nous avons passé a I’étude des barreaux a arétes vives (voir notre
texte sur la question) nous a suffisamment renseigné sur la Portance inversée 2% qu’ils
peuvent développer pour que nous ne soyons plus étonné de la contre-productivité des

226 On 1’aurait méme vu plus en arriére, surtout du fait de la Portance linéaire du fuselage

cylindrique...
221 «Ip the subsonic regime, the loss of mass flow rate inside the cells due to the thickening of the

boundary layers generates a lift decrease”

228 |_es barreaux carrés ou rectangulaires a arétes vives développent une Portance opposée a celle que
développerait 1’aile qui les profilerait.
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panneaux épais (thick fins) choisis par les Canadiens (sans méme parler de celle de leur
base) 2%°.

Si cependant on ne devait pas constater ce genre de Portance inversée pour les
panneaux épais, on devrait réfléchir au fait que des éléments de Portance nulle en
référence vent sont susceptible de développer une Portance Normale de Trainée (en
référence corps) de valeur équivalente a leur Cy en référence vent.

Intuitivement, en effet, on peut songer que la projection du Cx des avionneurs
(Cx établi en référence vent) sur ’axe des forces normales, donne un Cy valant
Cx sin(a) (en vert ci-dessous) :

Cx sin(a)

embardée o
dans un plan vertical

NN

Pour les petits angles, ce Cy de Trainée peut donc étre pris pour Cx a ce qui
assure bien un Cnq égal au Cx.

Ce mode de stabilisation, forcément dispendieux en Trainée, est bien sir celui
des parachutes de queue des planeurs (qui malheureusement les empéche de décraber a
I’atterrissage) et des stabilisateurs a papillotes des cerf-volant :

Par le moyen de leur ficelle, en effet, les papillotes ne peuvent transmettre

qu’une Trainée des avionneurs 2*°...

229 A titre d’exemple, en 2D, des barreaux rectangulaires d’allongement 3 arborent une Portance
inverse dans les 10 premiers degrés d’incidence (avec un maximum a 4°) (Zasso et Consorts)....
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Nous venons de faire appel a notre intuition, mais de fagon plus rigoureuse, on peut
faire appel aux lois mathématiques de passage entre les conventions fuséistes et celles des
avionneurs :

Cn = Cy cos(a) + Cx sin(a)

...et:

Ca = Cx cos(a) — Cy sin(a)

Pour les petits angles d’incidence, exprimés en radians, on peut tirer de la premiére
équation :

Cn=Cy+Cx a

...et de la deuxiéme :

Ca=Cx-Cya

Si le Cy (la Portance des avionneurs) est tres faible, on a bien Cy = Cx a., ce qui
implique que :

CNa = Cx
...comme nous le dictait un peu plus haut notre intuition

Et en passant, toujours si le Cy est tres faible, on retrouve 1’approximation
classique :

Ca=Cx

Cette réflexion fait mieux comprendre les propos des auteurs canadiens
lorsqu’ils disent :

"En régime supersonique et pour les modeles a panneaux épais, [...] les forces
de Portance sont plus petites que les forces de Trainée et le projectile est plut6t stabilisé
par Trainée." %

Cette catégorisation de la stabilité en "Stabilisation par Trainée" ou
"Stabilisation par Portance™ est une démarche intéressante pour 1’ingénieur, mais il faut
étre conscient du fait qu’une "Stabilisation par Trainée™ (avec tres faible Portance des
avionneurs) se traduit nécessairement par 1’existence d’un gradient de force normale
Cna = Cy, ainsi que nous I’avons démontré a I’instant : C’est une loi de la physique a
laquelle aucun mobile ne peut se soustraire.

En tout état de cause ¢’est donc toujours 1’existence d’un Cy (appliqué
suffisamment a 1’écart du CdM) qui assure la stabilité (et la quantifie, en combinaison
avec son bras de levier), que ce Cy soit majoritairement di a la Portance des avionneurs
ou a la Trainée des avionneurs...

20 et un peu de poids (ces papillotes étant supposées ne produire aucune Portance).

281 «For the supersonic regime and for thick finned models,[...] the lift forces are smaller than the drag
forces and the projectile is rather drag stabilized.”
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En conséquence, le fuseiste devra se garder de tomber dans 1’erreur consistant
a penser que la faiblesse du Cn, pourra étre compensée par ’existence d’un fort Ca ou
méme d’un fort C, *? susceptibles de stabiliser le mobile. ..

A propos de Porientation en X ou en + des panneaux :

Il est évident que lors d’une embardée dans le plan vertical, ’empennage d’une
fusée peut se présenter en +, comme ci-dessous :

NN

&

A

\
<
N

ANV

282 Coefficient de Trainée en "repére vent".
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Les panneaux cellulaires ne développent pas obligatoirement la méme Portance
dans chacune de ces positions.

Bien sir, n’étaient les effets de masquage éventuels (comme dans le cas du
panneau N° 2 du schéma supérieur, panneau qui se trouve dans le sillage du fuselage) la
partie de la Portance que, dans nos hypotheses, nous avons appelée la Portance Interne,
reste constante ; c’est donc le comportement des bords-envergures qui, toujours dans
notre hypothése, doit changer avec I’orientation en roulis des panneaux.

Sur ce sujet de I’orientation en roulis des panneaux, le méme texte de
Kretzschmar et Burkhalter indique :

"Les données expérimentales pour des orientations de panneaux autres que
cruciforme sont quelque peu limitées ; cependant des données furent obtenues pour le
panneau G13 dans une orientation en x a Mach 0,7 et 2,5. La qualité de nos prédictions
pour cette orientation est trés similaires a celle des prédictions déja présentées [pour
I’orientation en +]. La figure 24 illustre les coefficients Cy et le Ca pour le panneau
G13 tourné en roulis de 45° depuis la position horizontale."?*®

Voici cette figure 24, a cote de la figure 14 relatant le comportement du méme
panneau, mais dans la position + :

0.3 ST / 04 CNWI /i
S sat— L C
0.2 +— . ﬂ:: 4@ w 021 ® CATH
E .. * 5 ..
K] i3 »
§°15 - i § RL EEEEPPR = G S S e
o 01 3 0
4 04}?»41-0-0- b4+ % pd
0.05 -0
i} j 0.2
-5 0 5 10 15 -5 0 5 10 15
Angle of Attack (deg.) Angle of Attack (deg.)

Figure 24. CN and CA comparisons for G13 at a 45 deg. Roll ~ Figure 14. CN and CA Comparison for Fin G13 at Mach 0.7
Angle at Mach 0.7.

La vitesse de M 0,7 a laquelle Kretzschmar et Burkhalter comparent les deux
orientation en roulis est assez forte, mais ces auteurs indiquent bien par ailleurs que
c’est au-dessus de ce Mach que les phénomenes transsoniques commencent a dégrader
la Portance Normale des panneaux cellulaires...

On observe sur ces schemas que le Cy, de cet unique panneau G13 chute de
0,32 pour 10° d’incidence lorsque la présentation est faite a I’horizontale a 0,21 pour les
mémes 10° d’incidence lorsque la présentation est faite a 45° (attention au changement
d’échelle verticale entre les deux diagrammes)...

Cette présentation a 45° occasionne donc une diminution de 34 % du Cy, de
ce panneau G13 aux formes tout a fait standard.

233 «Experimental data for fin orientations other than cruciform are somewnhat limited, however, data
were obtained for fin G13 in the “X” orientation at Mach 0.7 and 2.5. Prediction results for these fin
orientations were very similar to those already presented. Figure 24 illustrates fin CN and CA coefficients
for fin G13 rolled 45 deg. from the horizontal position.”
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Cette baisse de Cn, peut étre due a une diminution de la Portance Externe du
panneau (du fait de la nouvelle orientation des bords du panneau), mais elle peut
également étre due au fait que si les Portances Externe et Interne sont magnifiées par le
Coefticient d’Interactions lors de la présentation "droite", elles peuvent étre moins
magnifiées lors de la présentation a 45° de roulis. ..

La valeur a donner audit Coefficient d’Interactions pour cette présentation a

45° reste donc une bonne question %,

Kretzschmar et Burkhalter n’indiquent pas si la rotation de 45°du panneau en
roulis a rapproché ce panneau de la région sous le vent du fuselage (région ou il est
susceptible d’étre légérement masqué par le fuselage) ou de sa région au vent.

On peut cependant penser (mais ¢’est notre opinion) que ce coefficient prendra
la méme valeur pour les panneaux sous le vent a 45° et pour les panneaux au vent a 45°,
en quoi on est aidé par la représentation a double symétrie de I’écoulement traversier
théorique donnée dans leur texte par Kretzschmar et Burkhalter et sur laquelle nous
avons symbolisé deux panneaux orientés a 45° :

Figure 4. Flowfield Resulting from a Freestream Doublet
Combination.

Ce schéma nous laisse penser qu’a chaque cellule d’un panneau correspond
une cellule de ’autre panneau qui recoit la méme composante en Z du flux traversier...

Ceci dit, il faut se souvenir qu’ainsi placés a 45° du plan de I’incidence, les
panneaux agissent toujours au nombre de quatre :

Sinous reprenons le quotient des pentes mesurées par nous a I’instant, c’est
donc bien le bilan 4*(0,21/0,32) = 2,62 qui caractérisera 1’action stabilisatrice de ces
quatre panneaux en X, alors que I’action de panneaux disposés en + se caractérisera par
I’action integre de deux panneaux complétée par I’action du panneau au vent du
fuselage, celui-ci développant une Portance un peu plus faible (du fait de la mauvaise
orientation de ses bords-envergures, si I’on admet 1’hypothése qui sous-tend notre
texte).

234 Kretzschmar et Burkhalter écrivent dans le méme texte : “Additionally, the influence of grid fin
roll orientation on the force and moment characteristics is not well understood.”
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Sur ce sujet, nous avons vu plus haut que Simpson et Sadler chiffrent & 30 %
I’apport en Portance des deux panneaux demeurant dans le plan de I’incidence (les
panneaux 2 et 4 sur le schéma ci-dessous) :

" embardée o
dans un plan vertical

NN

C'est-a-dire que ces panneaux développent les 30/70°™ = 43 % de la Portance
des deux panneaux principaux 1 et 3.

Cela équivaut a dire que la Portance de cet empennage en + sera caractérise par
le bilan 2*1 + 0,43*(2*1) = 2,86 (si les panneaux principaux développent une Portance
unitaire).

Cette Portance est a comparer, évidemment, aux 2,62 de ’empennage en X...

On voit donc que le méme empennage presenté en x ou en + développe une
Portance raisonnablement proche...

PROBLEME DE LA TENUE AUX EFFORTS DES PAROIS DES
CELLULES

Qu’on trouve les panneaux cellulaires sur étagére ou qu’on les construise soi-
méme, il faudra vérifier qu’ils peuvent supporter les contraintes résultant de la mise en
incidence a une certaine vitesse.

Cette vitesse pourra étre celle de fin de propulsion et I’incidence de
dimensionnement pourra étre plus faible que 1’incidence maximum admissible en sortie
de rampe (incidence calculable d’aprés le vent météo et la vitesse de sortie de rampe)
disons 10°.

Une rapide réflexion, ou la simple schématisation de la déformée :
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...convainc assez facilement que chaque cloison portante d’une cellule mise en
incidence travaille comme si elle était encastrée a ses deux extrémités (ces extrémités
n’étant rien d’autre que ses segments de rencontres avec les cloisons perpendiculaires,
les verticales ici, lesquelles ne sont pas portantes dans le cas basique du schéma).

Quelle est la charge aérodynamique que doit supporter chaque cloison
portante ?

Prenons I’exemple de cloisons composant des cellules cubiques, c.-a-d. des
cellules de corde c égale a leur largeur et leur hauteur.

Pour connaitre la charge sur chaque cloison portante, il faut penser que chaque
cellule opere une déflexion de I’air au prorata de sa section de passage, cette deflexion
créant, sur ladite cellule, une force de Portance Peeii = 2g*c? sin(a) = 2g*c? a (il s agit
évidemment de ce que nous avons appelé la Portance Interne) .

Cette Portance de la cellule élémentaire s’applique évidemment sur le dessus
de la cloison inférieure (en rouge ci-dessous) et sur le dessous de la cloison supérieure
(en bleu), les cloisons latérales n’étant 1’objet d’aucune Portance, dans ce cas
d’incidence normale.

A portance Normale
d’intrados créée
par la cellule

~_—— Portance Normale

T T T T T d’extrados créée
par la cellule

La répartition entre les forces rouges et les forces bleu n’est pas connue.

Mais si la Portance rouge représente la fraction n de la Portance P de la
cellule (avec n < 1) (ce n vaudrait 2/3 si nous avions affaire a une aile normale), la
Portance bleue représente forcément le reste, soit la fraction 1-n de la dite Portance Pgg.

Or les cellules attenantes a notre cellules (la cellule du dessus et la cellule du-
dessous) vont se comporter de la méme facon que notre cellule élémentaire et apporter
I’autre fraction de Portance sur les cloisons qui nous intéressent :

2% 2 est ici la section de passage de la cellule. ..
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T T,, _ Apportdela
cellule de dessus
*

Apport de la
cellule du dessous

Pour cette raison, chaque cloison subit donc une charge :
N Peen + (1 - n) Peell = Peen = 2q02a

Il est satisfaisant de constater que le coefficient n n’intervient plus dans notre
calcul.

Cette charge étant répartie sur toute son envergure c, le chargement réparti vaut
donc, en charge linéique : 2qca par unité de longueur d’envergure.

Si I’on se souvient que le moment maximum d’une poutre encastrée a ses deux
2

extrémités se situe a I’encastrement et vaut 101_2 (si p est la charge lineique et L la

longueur de la poutre entre les deux encastrements, soit ici ¢), on peut écrire que le
moment que subit une cloison a chacun de ces croisements est :

29C3u
12

Dans cette approche, nous allons considérer que nos cloisons sont construites
dans un matériau homogene (un métal ou une résine polymere non chargée, par

exemple) %% :

Le critére de raideur est alors le moment d’inertie des cloisons, proche de
ce®/12 (si I’on néglige I'influence des arrondis de bord d’attaque et de fuite, e étant
I’épaisseur des cloisons et ¢ la corde des cellules).

Dans ces conditions, la contrainte maximum e supportée par les fibres de la

cloison a I’encastrement est, selon la loi 6 = M /[I/n] :

2% Sj ce n’est pas le cas, il faudra penser que le mode d’assemblage des cloisons 4 chacun de leur
croisement constitue un point faible...
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6= 2—"1023—“/ [(ce3/12)/(e/2)]

...soit :
_ <
c—qeza

L’observation du libellé de cette contrainte nous donne déja le renseignement,
qu’a Pression Dynamique q et incidence o, constantes, une diminution d’échelle n’est
pas profitable & la tenue mécanique des modeles réduits *” : un variation homothétique
des dimensions ¢ et e produit un effet neutre sur la contrainte maximum ¢ 2%,

Il n’y a donc que la réduction de la Pression Dynamique qui pourra profiter a la
tenue des panneaux cellulaires des amateurs fuséistes (du moins pour ceux d’entre ces
derniers qui comme nous se cantonnent au subsonique)...

Proposons une application numérique de notre libellé de la contrainte
maximum :

Pour une vitesse de 300 m/s, par exemple, proche des limites du subsonique, la
Pression dynamique sera de :

Y% 1,225 300 = 0,55 10° Pa

...soit a peu pres la moitié de la Pression Atmosphérique, ce qui vaut d’étre
mémorisé a titre d’ordre de grandeur. En Méga Pascal, cette Pression Dynamique s’écrit

0,055 MPa.

Posons comme incidence maximum admissible a cette Pression Dynamique
I’incidence de 10° (0,17 rad) (ce qui est d’ailleurs sans doute beaucoup).

La contrainte maximum ressentie par le matériaux des cloisons est alors :

c? c?
c=( u? = 0,055 MPa *0,17*?

Des cloisons de 10 mm de pas et de 0,5 mm d’épaisseur ressentirons donc la
contrainte maximum de :

o = 0,055 MPa*0,17*400 = 3,8 MPa

87 Dans notre lecture des différents textes, d’ailleurs, nous avons juste constaté que la réduction
d’échelle créait des difficultés d’usinage parfois insurmontables (comme dans 1I’exemple des modeles de
soufflerie des panneaux de Soyouz).

2% || en serait de méme pour des cellules non cubique. Cette constatation va de soit lorsque on fait

I’analyse dimensionnelle du probléme puisque 6 et  sont des pressions...
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Cette contrainte est trés faible. L’alliage d’aluminium le moins résistant, par
exemple, endure sans déformation plastique la contrainte de 130 MPa , soit 34 fois plus.

Ce résultat nous montre que la résistance élastique des matériaux ne constituera
pas un limitation a la réalisation des panneaux cellulaires.

Dans la mesure ou le mode de fabrication imposera peut-étre une épaisseur
minimum aux cloisons de cellules, on cherchera donc le matériau le plus léger
susceptible de supporter la contrainte maximum calculée...

Pour ce qui est du calcul de contrainte que nous avons effectué ci-dessus, il
faut d’ailleurs préciser que nous avons considéré que les cloisons verticales et
horizontales se croisaient en conservant I’intégralité de leur section.

Cette conservation sera effective lorsque les panneaux seront fabriqués dans la
masse ou coulés.

Mais dans le cas ou les panneaux sont formes de cloisons assemblées comme
ci-dessous nos propres panneaux en bristol, a cellules inclinees a 45° :

...I’interruption de chaque cloison au croisement avec les autres entraine
évidemment un doublement de la contrainte maximum calculée ci-dessus (par division
par deux de la section travaillante et donc du moment d’inertie).

Dans ce cas de cellules constituées par assemblage d’éléments plans, les forces
aérodynamiques conduiront donc a un contrainte maximum calculée de
¢ = 2*3,8 MPa= 7,6 MPa.

L’adjonction d’un certain coefficient de sécurité nous conduira a prendre
comme contrainte élastique critique celle de 30 MPa.

La photographie ci-dessus nous fait évidemment penser a calculer les efforts
supportés par les panneaux cellulaires a cellules orientées a 45° par rapport au plan de
I’incidence.
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En reprenant le raisonnement déja tenu plus haut, et sachant que les cellules
inclinées a 45° sont réputées susciter la méme Portance que des cellules droites, & savoir
2qc?a (vecteur vert ci-dessous) :

~__Portance Normale
de la cellule = 2qc’a

——Portance Normale
sur cette seule
cloison = gc2a.

Les deux cloisons du bas de la cellules ci-dessus (formant un V noir) se voient
donc chargées, du fait de I’apport des cellules attenantes) d’une Portance Normale de
2qca.

Par symétrie, la cloison basse de droite, par exemple, est forcément réceptrice
d’une Portance Normale moitié, a savoir (c2a (vecteur marron), mais cette Portance

n’est que la composante normale (ou efficace) de la Portance \/E fois plus forte
réellement supportée par la cloison en question (Portance bleu clair).

Comme il se doit, la composante orange de la Portance bleu clair est annihilée
par la composante homologue de la cloison noire de gauche...

Notre cloison basse de droite, qui travaille comme une poutre de longueur c,
est donc soumise a une charge aérodynamique de \/5 gc2.

Cette charge s’aveére donc plus faible d’un facteur \/5 que celle sur les cloisons
des cellules orientées normalement (chaque cloison de ces cellules normales supportant,
comme nous I’avons établi, la charge 2qca).

C’est donc bien le calcul de charge des cellules orientées normalement qui sera
dimensionnant.

Nous avons calculé plus haut, pour des panneaux a cellules normales de 1 cm
de pas de cellule et 0,5 mm d’épaisseur,) une contrainte élastique limite de 30 MPa.

La consultation de la littérature nous donne alors acces aux éventuels
matériaux candidats a la réalisation de nos panneaux :

Les polyamides promettent ainsi une résistance suffisante (de 40 a 100 MPa) et
les polyester ou I’époxy également (de 40 @ 80 MPa), pour une densité de 1’ordre de
1,3.
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Le PVC lui-méme, un peu plus dense, est donné pour tenir de 45 a 60 MPa.

Reéalisée en polyester ou époxy, la partie interne d’un panneau cellulaire de 3*5
cellules cubiques de 1 cm de c6té (soit 15 cm? de surface de passage) (alors que le
maitre couple d’une fusée de 40 mm de diametre est 12,56 cm?) péserait, si I’épaisseur
des cloisons est toujours de 0,5 mm :

38 cm?*0,05 cm*1,3 Kg/1000 cm®=2,5g **

Cependant le cadre entourant ces cellules doit étre renforcé. Disons que son
épaisseur devrait étre plus forte de 1,5 mm en moyenne. Ses 16 cm de périmétre
péseraient donc :

16 cm2*0,15 cm*1,3 Kg/1000 cm®*=3,1 g

Le jeu des quatre panneaux cellulaires présentera donc une masse de 22,4 g.

Pour comparaison, un jeu de quatre ailerons en aluminium de 15 cm? de
surface unitaire péserait :

4*15 cm2*0,2 cm**2,7 Kg/1000 cm® = 32 g

...S0it une masse du méme ordre de grandeur, ces masses ne prenant pas en
compte les dispositifs de liaison au fuselage des panneaux et ailerons...

Les fuséistes devront, a notre sens, prendre comme couple incidence-vitesse
dimensionnant :

-> celui de sortie de rampe par fort vent méteo (vitesse et incidence pour la
rafale maximum admissible),

-> et celui correspondant a la vitesse de fin de propulsion couplée avec une
incidence maximum de croisiere de 10°.

La détermination des autres élément de résistance (cadre extérieur des cellules
et fixation au fuselage) se fera en se remémorant que la Portance d’un panneau

s’applique & peu prés a la moitié de son envergure 2%,

Pour le calcul en Trainée, il sera de bonne ingénierie de considérer également
que le Centre de Pression d’un panneau est situé au centre geomeétrique de sa partie
strictement cellulaire.

239 38 est la longueur développée des cloisons de cellules. D’une fagon générale, on peut considérer
que chaque cellule apporte un peu plus que le poids de deux parois, méme si ce taux n’est atteint que pour
un grand nombre de cellules.

40 «The spanwise center of pressure is approximately at the 40% to 45% of span, which is essentially
the same as planar fins.” (Washington et Miller). Voir également la méme constation effectuée par nous
plus haut d’apres le texte d’Hiroshima et Tatsumi.
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PROBLEME DE LA NON-LINEARITE DE LA COURBE DU Cy

Kretzschmar et Burkhalter constatent a plusieurs reprises dans leur texte que
les panneaux dont ils ont eu a connaitre montrent des caractéristiques linéaires jusqu’a
une incidence de 7°, méme si le Cy des panneaux G13 et G14 paraissent linaire un peu
plus loin en incidence, du moins sur ce graphe ou ils sont mesureés isolés sur une plaque
plane...

Ce constat général d’une linéarité jusqu’a 7°, que nous avons également pu
établir a la lecture des autres textes, pourrait nous suffire, les incidences usuelles des
fusées d’amateurs restant inférieures, en vol, a 5°. Mais I’incidence de sortie de rampe
avec fort vent météo peut étre plus forte et atteindre 10° 2.

Qu’en est-il du Cy d’un empennage lors d’une telle prise d’incidence ?
L’observation d’un des schémas produit par Simpson et Sadler montre qu’un

jeu de panneaux cellulaires souffre du méme défaut de linéarité qu’un empennage
d’ailerons plans classiques (les panneaux cellulaires sont en noir) :

fin normal force co

CzP:01 dl —— !
08 I

06 T

Fin normal force 13a., M=0.7

Méme si le défaut de linéarité est le plus souvent néglige lors de la réalisation
de fusées a ailerons classiques 2*%, il peut étre utile de connaitre 1’évolution du Cy des
panneaux cellulaires lorsque leur incidence dépasse les 7° garants de sa linéarite.

Si nous nous référons a la valeur théorigue de la Portance Interne déduite de
I’étude des Quantités de Mouvement, a savoir :

YpV? 2 S cos(a) sin(a)

...nous disposons d’une loi d’évolution de cette Portance Interne en fonction
de I'incidence a : le Cy Interne vaut 2 cos(a) sin(a) et il dessine donc une légére
concavité a partir de sa tangente initiale de pente 2.

241 Cette valeur est en fait fonction de la vitesse de 1’engin en sortie de rampe. ..
22 amoins qu’il ne soit implicitement pris en compte dans le cahier de charge. ..
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Dans ce libellé 2 cos(a) sin(a), la fonction sinus est d’ailleurs classique en
matiére de Portance, et la fonction cosinus est due a la fermeture progressive de la
surface de capture du panneau & mesure que celui-ci prend de I’incidence.

Cette Portance Interne étant la part principale de la Portance des panneaux, on
peut songer a en appliquer la loi de variation au panneaux testés en soufflerie.

Pour les panneaux G13 et G14 dont Washington et Miller donnent le Cy a
M 0,35, cette application donne les résultats rouge et bleu suivant :

Ay

E / MACH = 0.35 \
b § 0.5 ) EXPERIMENTAL INVESTIGATIONS OF GRID FIN
E 0 ’ \ AERODYNAMICS:
= Q +-0.4- N A SYNOPSIS OF NINE WIND TUNNEL AND
al / ’ ' THREE FLIGHT TESTS
g ‘ Y, Wm. David Washington Mark S. Miller
- o o 3 y
¥
z G 14
- go 2
@
o
=z
0.1
_ Figure 3. e
0.0 j i —
l | |
-y ANGLE OF ATTACK (DEG)
0 10 20 30 40 50 60 70
42 1 1 1 1 1. 1 1

Ces prédictions (que nous avons calées sur les tangentes initiales des courbes
relevées en soufflerie) ne sont donc pas trées respectueuses de la réalité au-dela de
I’incidence 10 ou 15°.

Mais ces panneaux G13 et G14, mesurés ici sur plaque plane, semblent faire
montre ici de caractéristiques plus linéaires que celles de beaucoup d’autres panneaux.
Si I’on utilise pour le G13 la courbe de soufflerie proposée par Kretzschmar et
Burkhalter (ci-dessous, les mesures ayant été cette fois-ci effectuées, selon nous, en
présence d’un fuselage), la situation est encore moins favorable a notre libellé non-
linéaire simplifié (courbe rouge a marques carrées, a comparer a la ligne noire sans
marques qui représente les essais en soufflerie) :
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Figure 12. CN Comparison for Fin G13 at Mach 0.25

Ici, ¢’est aux alentour de 6 ou 7° que notre libellé prend ses aises avec la réalité
(c’est d’ailleurs autour de ces angles que la Portance cesse d’étre lin€aire) : notre
correction n’est pas assez importante. De fait, pour 15° notre facteur correctif cos(a)
sin(a) ne vaut que 0,25 alors que I’angle en radian qu’il est censé remplacer vaut lui-
méme 0,2618 radian (4 % de correction simplement)...

Indépendamment de notre proposition de correction, cette différence de
physionomie entre les deux mesures en soufflerie du G13 constitue pour nous un indice
que I’Interaction entre le fuselage et les panneaux principaux apporte peut-étre son lot
de non-linéarité au Cy...

Notre formule non linéaire simplifiée marquant le pas face a la réalité, il nous
est assez facile d’opérer son adaptation pour obtenir cette variante :

2 cos(a) n*sin(a/n)
...ce libellé conservant évidemment la méme pente a 1’origine...

Si I’on ne cherche qu’a étendre la courbe jusqu’a I’incidence 10°, la valeur
n = 0,16 produit des résultats assez satisfaisant (courbes rouges a marques carrées) en
comparaison des lignes noires sans marques relevées en présence d’un fuselage :

5 0 5 10 15

5 0 5 10 15
Angle of Attack (deg.)

5 [} 5 10 15
Angle of Attack (deg.)

Angle of Attack (deg.)

Angle of Attack (deg.)

Figure 19. CN Comparisons for Fin G12 at Mach 0.7 | | Figure 12. CN Comparison for Fin G13 at Mach 025 | | Figure 15, CN Comparison for Fin G15 at Mach 0.5 | | Figure 17.CN Comparison _for Fin G16 at Mach 0.5

Cette formulation non linéaire introduit donc une certaine concavité dans la
courbe du Cy ; on peut constater qu’elle est plutot précise jusqu’a 10°, sauf pour le
panneau trés particulier G15 Short chord ou elle reste cependant sécuritaire ...
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Kretzschmar et Burkhalter proposent cependant une méthode semi-empirique
beaucoup plus éclairée pour étendre la prédiction du Cy jusqu’a 15° d’incidence (limite

de leur graphes).
Ils s’attachent de plus a effectuer une correction adaptée aux caractéristiques

géométriques de chaque panneau (ou du moins aux caractéristiques géométriques qu’ils
243

jugent agissant sur le Cy du panneau), ce que nous n’avons pas fait a I’instant “°.

Le libellé qu’ils donnent de leur formulation non-linéaire est celui-ci :

Cy, Sina +

Rs ‘[ oz
I+k{;) [F)sm [
Cy= —::"% *  beos’ (20— 8)
1+ k:[#) [F]sinz &

[k.‘ - k,JE]C”,, sina
H

7
1+ ks(—”] 'S
H Figure 1. Geometric Parameters Used to Define Grid Fin
Geometry

ke —

Nous avons ajouté, a droite de ce libellé, le schéma donnant la signification des
symboles utilises.

Pour notre chance, lorsque I’angle 8 de calage des panneaux est nul :

Z

e

...le tres compliqué libellé ci-dessus se simplifie en :

c, = CerISina cos*(2a)
Bg C o
1+k, v sin” o
(nous avons obtenu ce libellé restreint par traitement d’image)

Si I’on se réfere au schéma explicatif des symboles utilisés, on peut constater
trois choses intéressantes dans ces formulations semi-empiriques :

3 Notre correction de non-linéarité pourrait donc étre mise en échec par certains panneaux trop
différents des G12, G13, G15 et G16.
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-> la premiére est que le pas des cellules (ou leur densité surfacique) n’apparait
pas dans ces formulations (méme si cette densité cellulaire pourrait étre présente
implicitement dans la valeur des coefficients K; et Ky, ce que nous ne croyons
pas %%)...
Le lecteur I’aura deviné facilement au terme de cette longue lecture de notre
texte, cette exclusion vraisemblable de la densité cellulaire nous convient fort bien
puisque nous avons toujours prétendu que, des lors que les cellules sont de corde
relative assez grande, il s’y opére une déviation totale de I’air capturé...

Les auteurs conviennent d’ailleurs implicitement de cette absence en écrivant :

« Cette formulation semi-empirique vise a prendre en compte I’influence des
plus important paramétres geométriques affectant les caractéristiques aérodynamiques
des panneaux cellulaires, le quotient de I’envergure sur la hauteur (by/ h) et le
quotient de la corde sur cette méme hauteur (Cy / h). » **°

Certains lecteurs auront d’ailleurs remarqué que Kretzschmar et Burkhalter
évoquent la des paramétres géométriques qui ne sont pas définis sur leur schéma. Ils ne
sont pas non plus définis dans leur texte ; on peut cependant penser que les auteurs font
allusion aux paramétres By, Het C ...

- la deuxieme chose que 1’on peut remarquer c’est que la formulation
restreinte de Kretzschmar et Burkhalter ne semble pas prendre en compte les
caractéristiques géometriques de I’embase des panneaux (cotes Y, et Hg sur le
schema). Ceci ne veut pas dire que les auteurs n’attribuent aucune création de Portance
a cette embase (cette Portance pouvant fort bien étre intégrée dans le Cy, de la
formule), mais cela semble signifier qu’ils consideérent que cet embase ne doit pas étre
prise en compte dans la correction de non-linéarité qu’ils proposent...

-> la troisiéme chose a remarquer dans la formulation restreinte c’est que By/C,
I’allongement des bords-envergure dont nous avons fait grand cas dans tous nos calculs
est absent de ces formulations (au contraire, c’est ’allongement des bords externes C/H
qui y figure).

Mais C’est peut étre une impression trompeuse dans la mesure ou cet
allongement est peut-étre implicitement compté, pour sa production de Portance, dans le
coefficient linéaire Cn, présent au numérateur.

D’autre part, il ne faut pas s’acharner a chercher le quotient By/C qu’il faut
chercher car le jeu des simplifications, dans de telles formules, fait souvent disparaitre
certains quotients pour en constituer d’autres. Contentons nous de constater que la corde
C apparait bien au dénominateur de la formule de Kretzschmar et Burkhalter.

Mais la raison de 1’absence de ce quotient By/C est peut-étre tout simplement
qu’il n’est aucunement responsable des troubles de linéarité du Cy.

Comme nous connaissons les caractéristiques géométriques des panneaux
traités par Kretzschmar et Burkhalter, nous avons eu I’idée de retrouver la valeur de leur

4% Nous donnerons la valeur de K; plus bas. ..

45 Kretzschmar et Burkhalter utilisent ce mot de hauteur du fait qu’ils ont considérent, dans leur
étude, les panneaux comme horizontaux et stabilisateurs sur I’axe de tangage.

246 «This semiempirical formulation [...] attempts to incorporate the influence of the most prominent
geometric parameters effecting the grid fin aerodynamic characteristics, the ratio of fin span to height (by/
h) and the ratio of fin chord length to height (Cy, / h).”
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coefficient Ky en faisant dessiner leurs courbes a marques carrées noires par notre
tableur #*' ; en effet ces marques carrées noires sont bien celles que dessine leur
formulation restreinte pour chaque panneau.

Voici le résultat que nous avons obtenu pour les panneaux G12,
malheureusement au Mach assez fort de 0,7, le seul proposé par les auteurs pour ce
panneau :

Notre application de la formule de Kretzschmar et Burkhalter

04

Pente
CN WT 0,191/10°

0.3

0.2

0.1 -

Coefficient

O
o

-0.1

-5 0 5 10 15
Angle of Attack (deg.)

Figure 19. CN Comparisons for Fin G12 at Mach 0.7

Ce qu’il convient d’observer ici est la coincidence de nos marques carrées
creuses rouges avec les marques carrées pleines noires dessinées par Kretzschmar et
Burkhalter.

Comme on le voit, la tangente initiale (segment bleu) de notre courbe a
marques carrées rouge ne coincide pas avec la tangente rouge a la ligne noire sans
marques des essais en soufflerie (tangente dont la pente est quantifiée a 0,191/10°, ce
qui fonde le Cnq « de soufflerie » du panneau) :

Ceci est dd au fait que, dans leur formulation non linéaire :

Cy, Sina
B.Y(C) .,
1+k, ﬁ 7 e

...Kretzschmar et Burkhalter utilisent le Cnq qu’ils ont prédit par calculs
théoriques sur ordinateur et non celui déterminé par la soufflerie *®, ce qui est conforme
a leur projet de prédiction des caracteéristiques aérodynamiques des panneaux mais
occasionne déja une dérive angulaire de leur courbe a marques carrées noires par
rapport a celle issue de la soufflerie (I’écart entre les deux tangente est donc I’erreur de
prédiction de Kretzschmar et Burkhalter pour le Cny).

cos*(2a)

Cy=

Comme notre but était de retrouver la valeur du coefficient K1, nous avons calé
sur ce graphe nos propres marques carrées creuses rouges sur leurs carrés noirs, du
moins dans les faibles incidences (ce qui revient a adopter leur erreur sur le Cng).

47 Burkhalter explicite la méthode dans le texte “Validation of Aerodynamic Prediction Methods for
Grid Fins in Subsonic Flow”, texte auquel nous n’avons malheureusement pas pu acceder...

248 «This semiempirical formulation utilizes the initial lift curve slopes from vortex lattice theory [...]”
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Notre courbe & marques carrées creuses est ici établie avec, pour le coefficient
K1, la valeur 6,4. Bien sdr, pour ce seul panneau G12 nous aurions pu adopter une autre
valeur que ces 6,4, mais cette valeur est celle qui convient le mieux & ’ensemble des
panneaux. Nous y revenons a I’instant...

Le lecteur concédera que, sur ce graphe, nos marques rouges recouvrent assez
bien les prédictions théoriques tentées par Kretzschmar et Burkhalter pour le panneau
G12, ce qui valide cette valeur 6,4 pour Kj.

Les petits écarts qui existent pourront sans doute étre portés sur le compte des
déformations hygrométriques du papier du rapport d’origine. .. 2*°

Voici a présent le méme travail de comparaison pour les panneaux G13, G15 et
G16, nos propres courbes étant toujours basées sur la valeur 6,4 du coefficient K :

Notre application de la formule de Kretzschmar et Burkhalter

0.4 - ‘“‘..1 Pente de WV;-
CNWT 0,363/10° i
03+— m CNTH
= 02 .
[
-]
(]
0.1
g
o
C 0o
-0.1
Vs
-0.2

-5 0 5 10 15 |
Angle of Attack (deg.)

Figure 12. CN Comparison for Fin G13 at Mach 0.25

Notre application de la formule de Kretzschmar et Burkhalter Notre application de la formule de Kretzschmar et Burkhalter
T | o — . i Ea—
CNWT 0,35/10° Nwr | %
0.3 +— : 03 +—H------- CAWT
W CNTH ]
g 02 s 02 + CATH e
g 5
] 3]
&= 01 = 0.1
s $
<] S
[ Q- S o
-0.1 -0.1 / —_—
-0.2 | -0.2 4
5 0 5 10 15 N 0 5 10 15
Angle of Attack (deg.) Angle of Attack (deg.)
Figure 15. CN Comparison for Fin G15 at Mach 0.5 | |Figure 17. CN Comparison for Fin G16 at Mach 0.5

Ce résultat est donc satisfaisant et accrédite la valeur 6,4 pour le coefficient K
pour I’ensemble des panneaux de Kretzschmar et Burkhalter.

Les fuséistes pourront donc se prévaloir de cette formulation non-linéaire de
Kretzschmar et Burkhalter, avec Ky = 6,4, pour traiter le cas de la rafale en sortie de
rampe et déterminer la perte de Cy due au défaut de linéarité.

9 |_a non coincidence horizontale de certaines marques donne 1’échelle des erreurs d’imprimerie dont
nous sommes tributaires. ..
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A titre d’application numérique, on peut noter que le panneau G13, de
dimensions trés classiques, accuse, du fait de sa non-linéarité, une perte de Cy de
22,5 % a 10° et 42,8 % a 15° (ce que I’on pourrait vérifier sur le graphe qui lui est
consacré ci-dessus)... 2*°

Mémorisons donc la formulation non linéaire de Kretzschmar et Burkhalter
avec notre valeur 6,4 du coefficient K; :

Cy = Cn Sin(@) cos*(2a)
1+64[2] [E] sin(a)

...formulation semi-empirique permettant la prédiction de la portion non
linéaire de la courbe du Cy a partir du Cxg initial ** et des caractéristiques
géomeétriques By, H et C (explicitées sur le schéma ci-dessus).

Au passage, on aura pu apprécier avec quelle précision la formulation non-
lineaire semi-empirique de Kretzschmar et Burkhalter s’adapte aux variations des
caractéristiques géometriques comme, toutes choses égales par ailleurs, 1’envergure
(passage du panneau G12 au panneau G13) :

= o e = e =
o e e
e A\.,“' ole el
L] x 'Y’" .
o e | ¢ L-n“ql
£

G12 G13

...ou au doublement du c6té des cellules (passage du panneau G13 au panneau
G15):

o304
e
ay T
£ |

G13 G15

20 pertes calculées par rapport 4 la tangente & I’origine bleue. Ces pertes dépendent de Bg HetC...
21 Cg ici calculé par le logiciel de CFD de Kretzschmar et Burkhalter.
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...ou encore a I’augmentation de la corde des cellules (passage du panneau
G15 au G16) :

s aam ™™
S
(T ™ P
£ X X

-

Moarr e

G15 G16

... chacune de ces variations étant faites sans que les autres caractéristiques
géomeétriques ne soient changées...

Comme toujours, dans la recherche de ces formulations semi-empiriques, le
succes varie selon les cas étudiés. ..

La question qui se pose encore est alors : que donne cette formulation non
linaire (avec cette méme valeur 6,4 du coefficient K;) lorsqu’on la cale sur le Cnq
dégagé par la soufflerie ?

Il nous est aiseé de caler la courbe prédite par Kretzschmar et Burkhalter non
plus sur leur propre Cng initial calculé, mais sur le Cn, qu’indiquent les essais en
soufflerie (notre tangente rouge a la courbe noire sans marques, de pente indiquee dans
le petit cartouche entouré de rouge) :

Notre application de la formule de Kretzschmar et Burkhalter Notre application de la formule de Kretzschmar et Burkhalter
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Figure 19. CN Comparisons for Fin G12 at Mach 0.7 | Figure 12. CN Comparison for Fin G13 at Mach 0.25
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Il apparait alors que la courbe non-linéaire prédite selon la formulation de
Kretzschmar et Burkhalter (courbe rouge & marques carrées creuses rouges) et calée sur
la pente initiale des essais en soufflerie fait souvent jeu égal et parfois supérieur avec la
courbe a marques noires basé sur le Cy, calculé par calculs théoriques...

Si I’on accepte de se séparer du G15 (comme composé de cellules de corde
relative trop faible), c’est la valeur K; = 2 qui réalise la meilleur correction de non-
linéarité :

Notre application de la formule de Kretzschmar et Burkhalter Notre application de la formule de Kretzschmar et Burkhalter
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Figure 19. CN Comparisons for Fin G12 at Mach 0.7 Figure 12. CN Comparison for Fin G13 at Mach 0.25
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Comme il s’agit de comparer notre courbe rouge a marques carrées rouges a la
courbe noire continue, on doit admettre que le résultat obtenu pour les trois panneaux
G12, G13, et G16 est excellent...

Convenons d’ailleurs que Kretzschmar et Burkhalter auraient peut-étre encore
amélioré leur formulation s’ils n’avaient pas eu, en sus, a prendre en compte 1’angle &
de braquage des panneaux...

Mais attention, cette valeur K; =2 ne bénéficie pas de la caution de
Kretzschmar et Burkhalter : il est trés possible que pour des panneaux de formes
différentes de celles traitées par eux, la correction de non-linéarité opérée avec cette
valeur de K; conduise a des résultat erronés. ..
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CONCLUSION :

Nous avons proposé dans ce texte, en deuxieme intention, une méthode de
calcul simple du Cy, linéaire des panneaux cellulaires que la confrontation avec les Cnq
tirés des nombreux textes rencontrés nous parait légitimer dans le subsonique
incompressible ou nous nous cantonnons.

Lors de I’exploitation des textes susdits, nous avons évoque les interactions
diverses entre les panneaux cellulaires et le fuselage qui les porte (amplification du flux,
masquage selon ’orientation en roulis, etc.). Des progrés dans la connaissance de cette
derniére question de 1’orientation en roulis restent encore a faire, c’est du moins ce que
’on peut penser au terme du chapitre spécial que nous lui avons consacré.

Dans un autre chapitre spécial, nous nous sommes également approchés des
limites du domaine subsonique incompressible, en faisant état de méthodes permettant
de fixer ces limites au-dela desquelles les panneaux cellulaires sont victimes d’un
engorgement transsonique trés préjudiciable a leur efficacité.

Bien que ce n’était pas le theme de ce texte, éclairé par la démarche pas a pas
de Washington et Miller, nous avons également étudié la Trainée des panneaux
cellulaires en esquissant une méthode simple pour son calcul, ainsi qu’en suggérant des
méthodes pratiques permettant aux amateurs de la mesurer.

Le probleme annexe de la résistance mecanique des panneaux cellulaires a de
méme été considéré dans ses grandes lignes.

Enfin, nous avons rapporté la méthode semi-empirique de Kretzschmar et
Burkhalter permettant de prolonger la partie linéaire de la courbe de Portance Normale
(qui s’étend jusqu’a 7°) par une partie non linéaire (allant jusqu’a 15°).

Bernard de Go Mars !
le 14/03/2012
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http://0-www.sti.nasa.gov.iii-server.ualr.edu/scan/rss99-01.html#.Tr 1ZHJSnh8

CREW EXPLORATION VEHICLE LAUNCH ABORT SYSTEM FLIGHT TEST
OVERVIEW,

Peggy S. Williams-Hayes, NASA Dryden Flight Research Center
http://www.google.fr/url?sa=t&rct=j&q=crew%20exploration%20vehicle%20launch%20abort%20system%20flight%20test%200ve
rview&source=web&cd=1&sqi=2&ved=0CCAQFjAA&url=http%3A%2F%2Fwww.ewp.rpi.edu%2Fhartford%2F~lugov%2FEP%
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http://publications.drdo.gov.in/ojs/index.php/dsj/article/view/481/346
ftp://ftp.rta.nato.int/PubFullText/RTO/MP/RTO-MP-005/$MP-005-11.pdf
http://dodreports.com/pdf/ada409168.pdf
http://www.itam.nsc.ru/~libr/eLib/confer/ICMAR/2002/part_1/voronin.pdf
http://people.nas.nasa.gov/~aftosmis/publications/aiaa11_3666_final_1.pdf
http://www.dtic.mil/cgi-bin/GetTRDoc?AD=ADA426637&Location=U2&doc=GetTRDoc.pdf
http://ciar.org/ttk/mbt/papers/symp_19/
http://ntrs.nasa.gov/archive/nasa/casi.ntrs.nasa.gov/20110008442_2011009117.pdf
http://hdl.handle.net/2060/20110013520
http://0-www.sti.nasa.gov.iii-server.ualr.edu/scan/rss99-01.html#.Tr_lZHJSnh8
http://www.google.fr/url?sa=t&rct=j&q=crew%20exploration%20vehicle%20launch%20abort%20system%20flight%20test%20overview&source=web&cd=1&sqi=2&ved=0CCAQFjAA&url=http%3A%2F%2Fwww.ewp.rpi.edu%2Fhartford%2F~lugov%2FEP%2FReferences%2Flasabort.pdf&ei=LaXYTpXsG4TcsgbIz83mCw&usg=AFQjCNGSS_gvdUmHxBUSdWuZ_QHBCvcadA&sig2=WtM1UvuaXBrl0vzzmPtBlA&cad=rja
http://www.google.fr/url?sa=t&rct=j&q=crew%20exploration%20vehicle%20launch%20abort%20system%20flight%20test%20overview&source=web&cd=1&sqi=2&ved=0CCAQFjAA&url=http%3A%2F%2Fwww.ewp.rpi.edu%2Fhartford%2F~lugov%2FEP%2FReferences%2Flasabort.pdf&ei=LaXYTpXsG4TcsgbIz83mCw&usg=AFQjCNGSS_gvdUmHxBUSdWuZ_QHBCvcadA&sig2=WtM1UvuaXBrl0vzzmPtBlA&cad=rja
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2FReferences%2Flasabort.pdf&ei=LaXYTpXsG4Tcsgblz83mCw&usg=AFQ]CNGSS gvdUmHxBUSdWuZ QHBCvcadA&sig2=
WtM1UvuaXBrlOvzzmPtBIA&cad=rja
ou:
http://www.ewp.rpi.edu/hartford/~lugov/EP/References/lasabort.pdf

FLIGHT REYNOLDS NUMBER TESTING OF THE ORION LAUNCH ABORT VEHICLE IN THE
NASA LANGLEY NATIONAL TRANSONIC FACILITY (INVITED),

David T. Chan and Gregory J. Brauckmann
http://www.google.fr/url?sa=t&rct=j&q=flight%20reynolds%20number%20testing%200f%20the%200rion%20launch%20abort%2
Ovehicle%20in%20the%20nasa%20langley%?20national%20transonic%20facility%20chan%20gregory%20brauckmann&source=w
eb&cd=2&ved=0CCkQFjAB&url=http%3 A%2F%2Fntrs.nasa.gov%2Farchive%2Fnasa%?2Fcasi.ntrs.nasa.qov%2F20110013671 2

011014250.pdf&ei=h6fYTolgyM-yBrHYxNcL &usg=AFQjCNEudU0-
aygARYJMhLBB4hD056rgXA&sig2=FaYyPnkMMPRc3EFLOLGChA&cad=rja
ou:
http://hdl.handle.net/2060/20110013671

OVERVIEW OF ORION CREW MODULE AND LAUNCH ABORT VEHICLE DYNAMIC
STABILITY

D. Bruce Owens and Vanessa V. Aubuchon
http://ntrs.nasa.gov/archive/nasa/casi.ntrs.nasa.qov/20110015371 2011016351.pdf

AERODYNAMIC ASPECTS OF A GRID FINNED PROJECTILE AT SUBSONIC AND
SUPERSONIC VELOCITIES, A. Dupuis and C. Berner
http://ciar.org/ttk/mbt/papers/symp 19/EB11 495.pdf
ou plutot :
http://ciar.org/ttk/mbt/papers/symp 19/ puis cliquer sur le texte EB11_495.pdf

AERODYNAMIC CHARACTERISTIC OF THE A3 DRDC-ISL REFERENCE PROJECTILE:
MISSILE WITH LATTICE FINS

A. Dupuis, C. Berner, A. Bernier
http://dodreports.com/ada457243

THE AIR FORCES ON A SYSTEMATIC SERIES OF BIPLANE AND TRIPLANE CELLULE
MODELS,

by Max M. Munk, NACA Report N° 256
http://naca.central.cranfield.ac.uk/reports/1927/naca-report-256.pdf

AERODYNAMIC STABILITY CHARACTERISTICS OF THE APOLLO LAUNCH ESCAPE
VEHICLE, by William C. Moseley, Jr., and James G. Hondros. NACA TN D-3964
http://hdl.handle.net/2060/19670020797
ou :
http://ntrs.nasa.gov/archive/nasa/casi.ntrs.nasa.qov/19670020797 1967020797.pdf

ou :
http://www.google. fr/url?sa=t&rct=j&q=%22aerodynamic%20%20stability%20characteristics%20%200f%20the%20apol10%20%20launch%20%?20es cape%20%20vehicle%22
%20moseley%2Chondros%20naca%20tn%20d-
3964&source=web&cd=2&ved=0CCgQFjAB&url=http%3A%2F%2Fntrs.nasa.gov%2Farchive%2Fnasa%?2Fcasi.ntrs.nasa.gov%2F 19670020797 _1967020797.pdf&ei=6kL6Tv
XJINsv0-gb_mvzEAQ&uUsg=AFQjCNF 0zY2TOqFDQHX0-WMf14gRwuUUA&sig2=B-1SUMFZ9nakJxuzdU_xlg&cad=rja

WIND INDUCED DYNAMICS OF A PRISMATIC SLENDER BUILDINGWITH 1:3
RECTANGULAR SECTION

Zasso , Aly, Rosa and Tomasini
http://bbaa6é.mecc.polimi.it/uploads/validati/eb _polimi.pdf
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http://ntrs.nasa.gov/archive/nasa/casi.ntrs.nasa.gov/20110015371_2011016351.pdf
http://ciar.org/ttk/mbt/papers/symp_19/EB11_495.pdf
http://ciar.org/ttk/mbt/papers/symp_19/
http://dodreports.com/ada457243
http://naca.central.cranfield.ac.uk/reports/1927/naca-report-256.pdf
http://hdl.handle.net/2060/19670020797
http://ntrs.nasa.gov/archive/nasa/casi.ntrs.nasa.gov/19670020797_1967020797.pdf
http://www.google.fr/url?sa=t&rct=j&q=%22aerodynamic%20%20stability%20characteristics%20%20of%20the%20apollo%20%20launch%20%20escape%20%20vehicle%22%20moseley%2Chondros%20naca%20tn%20d-3964&source=web&cd=2&ved=0CCgQFjAB&url=http%3A%2F%2Fntrs.nasa.gov%2Farchive%2Fnasa%2Fcasi.ntrs.nasa.gov%2F19670020797_1967020797.pdf&ei=6kL6TvXJNsv0-gb_mvzEAQ&usg=AFQjCNF_ozY2TOqFDQHX0-WMf14qRwuUUA&sig2=B-1SUMFZ9nakJxuzdU_xlg&cad=rja
http://www.google.fr/url?sa=t&rct=j&q=%22aerodynamic%20%20stability%20characteristics%20%20of%20the%20apollo%20%20launch%20%20escape%20%20vehicle%22%20moseley%2Chondros%20naca%20tn%20d-3964&source=web&cd=2&ved=0CCgQFjAB&url=http%3A%2F%2Fntrs.nasa.gov%2Farchive%2Fnasa%2Fcasi.ntrs.nasa.gov%2F19670020797_1967020797.pdf&ei=6kL6TvXJNsv0-gb_mvzEAQ&usg=AFQjCNF_ozY2TOqFDQHX0-WMf14qRwuUUA&sig2=B-1SUMFZ9nakJxuzdU_xlg&cad=rja
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http://bbaa6.mecc.polimi.it/uploads/validati/eb_polimi.pdf
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FLOW OVER A MAGNETICALLY SUSPENDED CYLINDER IN AN AXIAL FREE STREAM,
AlAA-2005-1078

Hiroshi Higuchi, Hideo Sawada and Pieter van Langen
http://www.lcs.syr.edu/faculty/higuchi/papers/aiaa05 1078magsuscylnum?.pdf

THE INTERFERENCE BEETWEEN STRUTS IN VARIOUS COMBINATIONS,

Biermann et Herrnstein, NACA REPORT N° 468
http://naca.central.cranfield.ac.uk/reports/1934/naca-report-468.pdf

SIMULATION OF FLOW AROUND BLUFF BODIES AND BRIDGE DECK SECTIONS USING CFD

These de Kai Fan Liaw pour I’Université de Nottingham, June 2005
http://etheses.nottingham.ac.uk/125/1/KFL _thesis.pdf

...et nos propres textes :

LE CENTRE DE PRESSION LATERALE DU ORION LAUNCH ABORT VEHICLE

http://perso.numericable.fr/gomars/cpa_lav.doc

PORTANCE DES EMPENNAGES MULTITUBULAIRES DE FUSEES

http://perso.numericable.fr/fbouguetbe63/gomars/emp_tubulaire.doc

LE Cy, DE L'OGIVE HEMISPHERIQUE ET DE L'OGIVE EN "TETE PLATE"

http://perso.numericable.fr/gomars/ogive hemi et tete plate.doc

PORTANCE DES OGIVES (DE FORMES CLASSIQUES OU QUELCONQUES) ET POINT
D’APPLICATION DE CETTE PORTANCE

http://perso.numericable.fr/fbouguetbe63/gomars/cpa_og class et gcg.doc

ETONNANTE STABILITE AERODYNAMIQUE DE LA CAPSULE SOYOUZ
EN CAS D’EJECTION :

http://perso.numericable.fr/fbouguetbe63/gomars/stabilite_de soyouz.doc

LA PORTANCE "LINEAIRE" DE LA PARTIE CYLINDRIQUE DU FUSELAGE :

http://perso.numericable.fr/fbouquetbe63/gomars/port _lin fuse.doc

L'AERODYNAMIQUE DES BARREAUX DE SECTION CARREE A ARETES PLUS
OU MOINS ARRONDIES :

http://perso.numericable.fr/gomars/barreaux_carres.doc
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LE CX DES FUSEES:

http://perso.numericable.fr/fbouguetbe63/gomars/cx_fusees.doc

...tous ces textes étant disponible sur notre page PHYSIQUE DE LA FUSEE :

http://perso.numericable.fr/fboouquetbe63/gomars/physique.htm
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