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I. LEPOINT SUR L'AERODYNAMIQUE

L'aérodynamique est une discipline
qui considere des objets aux prises avec des
écoulements. Comme telle, elle constitue un
chapitre de la mécanique des fluides. Que ce
fluide soit de I'air, c'est a dire un gaz, ou qu'il
soit un liquide, ne change rien a la maniere
d'aborder les choses, et les lois qui
s'appliquent aux fluides gazeux sont les
mémes que celles qui s'appliquent aux
fluides liquides. Une différence cependant
distingue les liquides des gaz : ces derniers
sont compressibles. La compressibilité
apporte une complexification non
négligeable au niveau des calculs alors que
le phénomene physique reste parfaitement
négligeable pour les vitesses qui nous
préoccupent en aéronautique légere
(vitesses inférieures a Mach 0.5 ou 0.6). C'est
la raison pour laquelle on a pris 1'habitude
de différencier le supersonique du
subsonique, ce dernier évitant une
complexité inutile de la formulation
mathématique. L'erreur entrainée par cette
simplification est largement inférieure aux
imprécisions du calcul.

Ce qu'il convient de souligner, c'est que
I'aérodynamique est avant tout et par
essence, une science expérimentale. En
effet, elle puise ses fondements dans
I'expérience sur le réel et pas du tout dans
les théories plus sophistiquées les unes que
les autres, hermétiques comme il se doit
pour le commun, et completement coupées
de la réalité des choses apres étre devenues
entre les mains des spécialistes de véritables
fins en soi. On ne niera pas l'utilité de telles
théories, car elles permettent d'élaborer des
modeles mathématiques simulant la réalité,
ce qui est toujours une économie de temps,
d'argent et d'énergie, et apporte une sécurité
accrue. Mais un modele et sa simulation
doivent toujours faire appel a l'expérience
pour trouver une confirmation par les faits,
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confirmation validant un champ forcément
limité d'applications.

La théorie est et restera par conséquent un
outil, et rien de plus. Et paradoxalement, elle
n'est pas dans ce cas une science exacte.

Elle n'est surtout pas ce que veulent nous
faire croire les prétendus détenteurs de
Savoir : une science exacte, autrement dit
une affaire de spécialistes qui se débat entre
initiés. La réalité est, de facon générale, bien
plus approximative que l'image que tentent
de nous imposer les spécialistes a tout crin.
C'est en acceptant leur schéma (qui n'a rien
d'innocent) que l'on contribue ici comme
ailleurs a la prolifération
interprofessionnelle de cette catégorie de
gens a compétence "hyper pointue ". Or,
c'est précisément sur le fractionnement du
savoir et l'élimination concomitante des "
généralistes " que s'épanouissent les
technocraties. On ne peut a la fois se
plaindre des effets de pouvoir
(I'incompréhension insolente des
problemes) et accorder un crédit aveugle a
tous ceux dont il aurait moins fallu retenir le
niveau élevé de connaissance dans un seul
domaine que I'étendue de leurs lacunes dans
tous les autres.

Expérimentale, 1'aérodynamique est donc
fondamentalement approximative, méme si
les modeles numériques auxquels elle fait
appel se réferent a des théories aussi
complexes qu'elles sont coupées de la
réalité. Comment expliquer qu'avec les
armées d'ingénieurs et la débauche
informatique, 1'on ne soit méme plus en
mesure de concevoir des avions subsoniques
qui atteignent seulement le niveau de qualité
de ceux que l'on faisait il y a déja un demi
siecle avec pour seule sophistication la regle
a calcul ? Comment expliquer seulement que
I'on ne voit pas, journalistes "spécialisés” en
téte, que les avions modernes se dégradent
un peu plus a chaque fois que l'on prétend




régler un probleme grace a une idée géniale
ou un matériau nouveau ?

Faut-il croire (parce qu'il n'y a pas d'autre
explication) qu'il y a une relation entre la
perte de tout sens des réalités (induite par la
mathématisation a outrance et la fuite dans
les théories) et une certaine forme de dédain
de la chose expérimentale (empirique diront
ceux la méme qui ont contribué a instaurer
la situation actuelle) ? Ne nous en laissons
donc pas conter ! Les grandes percées
techniques ne se sont jamais faites dans les
tours d'ivoire mais sur le terrain

expérimental. Et ce n'est pas faute d'avoir
essayé de prouver le contraire sur de super
ordinateurs que de plus malins, mais a court
d'arguments, en sont venus a reconnaitre
que les méthodes mathématiques les plus
puissantes n'étaient pas en mesure de
donner des résultats suffisants, ne serait-ce
que pour pré dimensionner un avion, et que
la seule méthode vraiment efficace était celle
dite de " I'avion de référence ", euphémisme
destiné a ne pas avouer que la méthode
employée était analogique, alors méme que
I'analogie est tant décriée par tous les
revendicateurs de " scientificité ". Pourtant,
le réel (l'avion de référence), lui, a volé. Il a
fait ses preuves en conditions réelles et
integre de fait la globalité des parametres
qui ne sont jamais pris en compte, ni dans
les ordinateurs ni méme dans les souffleries.

C'est pour amplifier les fissures qui se
dessinent dans 1'édifice des certitudes trop
bien établies que nous prenons le parti de
montrer que les fondements expérimentaux
de l'aérodynamique se suffisent a eux-
mémes pour rendre intelligible ce qui a fini
par ne plus l'étre apres le passage des
cohortes de spécialistes. Dans les lignes qui
vont suivre, nous tenterons donc de
pratiquer ce que l'on pourrait appeler une
phénomeénologie de 1'aérodynamique en ce
sens que nous décrirons des phénomenes
physiques en restant, autant que possible, en
dehors de toute construction conceptuelle
dans le but de bien rendre consciente a
'esprit la nature physique des fondements
de cette science, la compréhension pratique
des choses découlant alors naturellement de

3

I'évidence des faits exposés. Cette démarche
n'a donc rien de commun avec la
vulgarisation dont elle se différencie
notamment dans le fait qu'elle ne vise pas a
simplifier des concepts théoriques (avec le
cortege inévitable d'imprécisions et
inexactitudes qui accompagnent toujours ces
simplifications), mais qu'elle vise a rappeler,
qu'avant toute théorie, il y a des
phénomeénes qui existent, qui sont
observables et que des expériences ont
spécialement été imaginées pour les mettre
en évidence. La démarche
phénoménologique justifie donc parce
qu'elle privilégie d'abord la compréhension
qui releve plus du " bon sens ", c'est a dire
d'une adhésion a des évidences concreétes,
que d'une conformité a des regles plus ou
moins abstraites de la logique formelle,
méme si celles-ci ont I'élégance pour elles. A
la différence des mathématiques et des
théories, la conception ne se suffit pas de la
seule maftrise des regles qui la régissent. Les
mathématiques démontrent et prouvent, les
théories unifient et réorganisent des savoirs,
mais ni les unes ni les autres n'expliquent.
Ce sont la des outils parfaitement adaptés a
leur objet (la recherche) mais
particulierement inefficaces des lors qu'il est
question de conception en bureau d'étude
réclamant du pragmatisme et des capacités a
adapter les moyens aux fins.

Dont acte.
II. GENERALITES SUR LA TRAINEE
PARASITE

Les trainées sont des forces aérodynamiques
qui, de facon générale, s'opposent a
I'avancement de l'avion. Pour voler avec un
minimum de performances, il n'y a que deux
solutions :

o Soit on augmente la puissance et les
avions colitent de plus en plus cher (c'est la
solution presque universellement choisie, ce
pourquoi I'aéronautique est en crise: elle est
devenue dissuasive.

° Soit on réduit les trainées, ce qui
permet a puissance égale d'emporter plus de




charge ou de voler plus vite (solution
retenue un temps par Mooney).

La seconde solution suppose que l'on sait
comment réduire ces trainées, mais il
semble qu'aujourd’hui on ait quelques
difficultés a le faire. Il faut se rappeler qu'en
1939 un record avait été établi sur 1000 km
a 187 km/h avec seulement 42 cv et 2
personnes a bord. On attend de tous les ATL
connus une performance semblable, méme
avec une puissance installée doublée.

Les tralnées ont des origines multiples et
I'on distinguera d'abord les deux trainées
principales qui apparaissent dans la formule
générale caractérisant l'avion, appelée
Polaire : a savoir la trainée parasite
représentée par le premier terme Cxo, et la
tralnée induite (par la portance) qui est
représentée par le second terme de la
relation ci-dessous :

Cz°

Cx=Cx0+—
I1.Ae

Avec:

Coefficient de portance référencé a
la surface de l'aile [-]

«A: | Allongement A=b?/S, [-]

Coefficient d’Osswald généralement
compris entre 0,6 et 0,8. [-]

Nous ne traiterons pas ici de la trainée
induite, mais on peut voir qu'elle peut étre
réduite en augmentant l'allongement. Par
ailleurs, il est facile de comprendre que cette
trailnée induite (encore une fois par la
portance) augmente avec le poids de
I'appareil. 11 conviendra, lors de la
conception, de procéder a une répartition
judicieuse de la matiére, c'est a dire a en
mettre suffisamment aux endroits critiques
pour la sécurité et en évitant d'en mettre la
ou elle ne sert a rien.

Pour voler économique, on aura donc
compris qu'il faut mettre de l'allongement
(un minimum s'impose), qu'il faut construire
le plus léger possible et s'attacher a
minimiser systématiquement la trainée

parasite pour minimiser le premier terme
Cxo.

TRAINEE GLOBALE s

8 Trainée induite (par la portance)
Trainée parasite

Trainée de pression : Décollements - Turbulences
Trainée de frottement : Couche limite laminaire - turbulente

n?B

La trainée parasite possede en fait deux
origines:

o La trainée de pression qui se
manifeste lorsqu'il y a des décollements (le
corps n'est pas vraiment aérodynamique).

. La trainée de frottement, qui devrait
étre la seule composante prédominante
lorsque 1'aérodynamique est réussie, c'est a
dire lorsque toutes les trainées de pression
auront été minimisées pour ne pas dire
éliminées.

Ce qu'il convient de remarquer ici, c'est que
la trainée d'un avion va se situer entre deux
limites :

. Une limite supérieure, qui est celle de
la plaque plane perpendiculaire a

I'écoulement du fluide: tout 1'écoulement sur
I'avion est décollé et I'on ne peut plus parler
d'aérodynamique.

Visualisations de décollements. J.E.MAREY

. Une limite inférieure vers laquelle on
ne peut que tendre et en dessous de laquelle
on ne peut descendre, qui est celle de la
plaque plane sans épaisseur et sans surface
frontale, placée parallelement au sens de
I'écoulement et soumise au seul frottement




de l'air qui reste malgré tout un fluide
visqueux.

Trainée de frottement sur un profil.

Nous commencerons donc par examiner les
phénomenes liés au frottement mais comme
en matiere d'aérodynamique il régne un
certain flou autour de notions souvent
entendues comme "laminaire”, "turbulent”,
"turbulences”, "décollements", etc.., nous
nous proposons de faire un petit retour aux
sources de la physique des fluides pour
clarifier la situation. Ce petit détour ne sera
pas sans intérét pour le constructeur
amateur qui, en comprenant le pourquoi et
le comment des phénomenes, pourra avoir
une idée plus juste sur ce qu'il faut, mais
aussi surtout sur ce qu'il ne faut pas faire en
matiere de "petites améliorations".

III. RAPPELS SUCCINCTS DE
MECANIQUE DES FLUIDES NON
COMPRESSIBLES

Nous occupant essentiellement

d'aéronautique légere, nous ferons donc,
comme énoncé précédemment, 1'hypothese
que l'air ambiant est un fluide
incompressible, au méme titre qu'un liquide.
Cette hypothése est pleinement justifiée, vu
le nombre de Mach auquel nos avions ont
pris I'habitude de voler (Mach 0,13 pour
I'ATL).

La loi de Bernoulli

Sil'on accepte 1'adage selon lequel "la nature
a horreur du vide", il convient encore de
remarquer qu'elle a tout aussi horreur des
discontinuités, ce qui s'exprime par les
équations de continuité et de conservation.
La premiere loi qui va nous intéresser ici,
concerne les écoulements et stipule que le
long d'un tube de courant la pression totale
Pt (somme de la pression statique et de la
pression dynamique), le débit Q et I'énergie
totale E restent constants.

Pt = Cte
Cest la loi de|Q=Cte
Bernoulli. E = Cte

Ce tube de courant peut étre réel, sous forme
de conduit dont la section peut varier. Il peut
aussi étre fictif ; c'est alors une zone de
section fictive perpendiculaire a
I’écoulement, et a travers de laquelle passe
un méme débit. Le tube de courant est
constitué par des "lignes de courant " que
matérialisent les "filets d'air". Il est évident
que ce qui entre dans le tube, en sort
également. Ni plus, ni moins. En effet, a
l'intérieur du tube, il n'y a ni production, ni
destruction, ni accumulation.

S2
\
\—Lignes de courant
Figure 1 : Le tube de courant.

Cette évidence se traduit| Q1 = V1S1
par la relation : Q2=V2S2

En conséquence : ViS1=V2S;

En clair, cela signifie que si la section du tube
décroit, la vitesse des filets d'air doit alors
nécessairement croitre, ou encore que le
rapport des vitesses d'entrée et de sortie est
égal au rapport inverse des sections.
Exemple d'application de ce principe :

Le tube de venturi (fig. 2)

Ps1 Ps;
Figure 2 : Le tube de Venturi.

Sachant que, pour un corps solide, l'énergie
cinétique est égale a:




E= E.M V?
2
Pour l'air, il suffit de remplacer la masse M
par la masse volumique pour obtenir
I'équation de I'énergie cinétique par unité de
volume ou pression dynamique q.

1 o
=—.pV
q 2,0

Au niveau du sol, la masse volumique de I'air
estde 1.225 kg/m3.

Puisque la pression totale Pt est la somme
des pressions statique Ps et dynamique g, et
que cette valeur est constante tout au long
du tube de courant, on peut donc écrire
I'équation énergétique :

Ps, +%.IO.\/12 = Ps, +%.,0.\/22

Le débit Q étant invariant, on peut alors
écrire :

1 s1Y’
Pi—PR.= E.p.\/lz (g) -1

On peut aisément V, = 2'(P51_ PSZ)
mesurer les Sl
pressions
statiques. On peut
en déduire la
vitesse V1 :

Le terme p, qui est la masse spécifique de
l'air, varie avec l'altitude. Il convient donc de
faire la relation entre la vitesse indiquée Vi
et la vitesse vraie V :

V - Vi Avec
p  Ppo=Masse Spécifique de I'air au
~ sol.
Po p = Masse spécifique a 'altitude
considérée.

La ualité des écoulements et
l'expérience de REYNOLDS :

r Transition

> Instabilité

Laminaire

Figure 3 : Nature des écoulements

Chacun a déja pu remarquer les différents
régimes que peuvent prendre certains
écoulements, que ce soit celui du filet d'eau
sortant d'un robinet ou celui de I'exemple
maintenant classique de la fumée de
cigarette (fig. 3).

Grace a un montage approprié (fig.4)
REYNOLDS démontra expérimentalement
que l'écoulement dans un tube se modifiait
au bout d'un certain temps, ou plutét au
bout d'une certaine distance compte tenu de
la vitesse de 1'écoulement, du diametre du
tuyau, et de la température du fluide : apres
s'étre maintenu identique a lui-méme, le filet
de colorant qui matérialise le trajet,
s'épaissit a un moment donné pour se
répandre tres rapidement dans la totalité de
la section du tube. Autrement dit,
I'écoulement "laminaire"”, a "transité" pour
devenir "turbulent".




En faisant varier les parametres vitesse de
I'écoulement et diametre du tube,
REYNOLDS découvrit dans un premier
temps qu'il y existait une certaine constance,
notamment pour le produit vitesse fois
diametre.

En faisant varier la température du fluide, il
constata finalement que ce qui était
constant, c'était le produit :

Re:\ﬂzae
| %4

Si l'on entend tellement parler de ce
Nombre, en aéronautique c'est qu'il est de
premiere importance pour ce qui est de la
qualité des écoulements (notamment la
transition laminaire/turbulent), ainsi que
pour son effet sur la tralnée de frottement.

Colorant
L 'expérience de Reynolds

Figure 4 : L'expérience de Reynolds

Pourquoi accorde-t-on une telle importance
a la qualité des écoulements ? Tout
simplement parce que le Coefficient de
frottement fluides/paroi est fort différent
selon que la couche limite est laminaire ou
turbulente (voir figure 5).

De fait, le fluide vu par la paroi (ce peut étre
de l'air) se présente comme étant plus ou
moins visqueux.

Connaitre le Reynolds local en chaque point
d'un corps permet donc de savoir quel est
I'endroit ou la couche limite va transiter et
quel coefficient de frottement lui appliquer.
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Or, comme la valeur de ce coefficient varie
dans des proportions notables (de 1 a 5 en
faveur de 1'écoulement laminaire et pour les
vitesses rencontrées en aéronautique
légere), on congoit aisément tout l'intérét
qu'il y a a garder un maximum de laminarité
partout ou cela est possible.
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Figure 5 : Valeurs du coefficient de frottement visqueux en fonction de la nature de I’écoulement et du Reynolds.

Le phénomeéne de la viscosité, sa mise en

évidence : Le phénomeéne visqueux.
Si I'on prend 2 plaques planes horizontales !‘

et paralleles que 1'on sépare par une épaisse — ' 77 -

couche de glycérine, on s'apercoit que ces - : i
plaques peuvent glisser 1'une par rapport a (@) : h
I'autre deés lors qu'on les soumet a des ) T

efforts tangentiels. Ces efforts sont d'ailleurs
d'autant plus importants que la température
de la glycérine est faible, donc que sa
viscosité est grande. (b)

Si par un minuscule trou de la plaque
supérieure on injecte une ligne verticale de

glycérine colorée au moyen d'une seringue T, T %Y. LTI
(figure 6) et que l'on déplace la plaque (c) e ~
supérieure d'une quantité "e", on constate :

que la ligne colorée s'est inclinée tout en 2L 7 7

restant droite (figure 6b). Figure 6 : Le phénomeéne visqueux




Les points de contact sur chacune des
plaques étant restés solidaires de leur
support respectif, prouvent que la glycérine
a adhéré aux parois. Le fait que la ligne soit
restée parfaitement droite indique par
ailleurs que le fluide s'est déformé par
couches successives avec des déplacements
proportionnels a leur distance de la plaque
référence, et que ces déplacements sont
restés constants entre chacune des couches
du fluide. Du fait que ces glissement se
soient opérés durant un méme temps, la
distance "e" peut étre assimilée a 1'unité de
temps "t" ce qui rend la ligne colorée
représentative de la distribution des
vecteurs vitesse dans I'épaisseur de la
couche de glycérine.

Ce faisant, on peut dire que chaque couche
se déplace a une vitesse proportionnelle a sa
distance "y" de la plaque référence tel que
(figure 6¢) :

X_y _Ye

— : y p— .

t h t
e/t est la vitesse V de la plaque supérieure.
Chacune des couches se transmet le méme

effort tangentiel que celui appliqué aux
plaques.

Mise en évidence des efforts tangentiels :

L'exemple du viscosimeétre (figure 7a).

Soient deux tambours concentriques dont
I'un (le tambour intérieur) est suspendu a
un support par l'intermédiaire d'un fil de
torsion et l'autre (le tambour extérieur) est
rempli d'un fluide (liquide pour plus de
facilité) et est entrainé en rotation a la
vitesse N (t/s) autour de son axe. Le
tambour intérieur est muni d'une aiguille
permettant de mesurer l'angle de torsion du
fil de suspension, donc le couple "C" que lui
transmet par effet de viscosité a travers
I'épaisseur "b" le tambour extérieur par le
seul intermédiaire du fluide en contact. On
notera que le fond du tambour extérieur est
tenu a grande distance du fond du tambour
intérieur pour minimiser les efforts de
torsion de la colonne de fluide (entre les 2
disques de fond), efforts qui deviennent
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ainsi négligeables en comparaison des
efforts tangentiels sur les surfaces
cylindriques qui, elles par contre, sont tres
proches I'une de l'autre.

L'expérience montre que le couple transmis
est directement proportionnel a la viscosité
du fluide au contact des tambours. En effet,
le couple "C" est égal a:

AN
4/;/
-
] .. o= -
Viscosimétre — —
]

% VN
Ecoulement
|aminaire_|

Figure 7 : Le viscosimetre.

Ve
C:ﬂ. ; I

Avec:
.C: Coupe transmis par la viscosité
) [N/m].

Surface cylindrique du tambour
*S: 2

[m?].

Vitesse tangentielle (tambour
*Vt:

ext.) [m/s].
*ri: Rayon du tambour intérieur [m].
*b: Epaisseur de la couche limite [m].
‘u: Viscosité dynamique [Pa/s].




La force tangentielle "Ft" est égal a :

Ft :E:,U.S. vt
I, b

D'ou la contrainte tangentielle :

Ft Vit

S b

Si I'on veut généraliser le rapport (vitesse
tangentielle)/(distance a la  surface
référence), ce que l'on a toujours intérét a
faire pour pouvoir utiliser une formule dans
de plus nombreuses circonstances, on
remplacera les grandeurs mesurables
(vitesse tangentielle "Vt" et distance "b") par
la différentielle, de telle sorte que :

T = d_v
H. dy

Remarques:

o dV/dy S’appelle un gradient de
vitesse, c'est a dire un taux de variation de
vitesse en fonction d'une distance. Ici le
rapport Vt/b ferait l'affaire parce que le
gradient est constant (il est linéaire), mais il
est  préférable d'utiliser  I'équation
différentielle, car elle est plus universelle et
elle englobe les cas non linéaires (dV/dy non
constant).

J Le gradient de vitesse qui nous
intéresse c'est celui qui régne a l'interface
solide/liquide, en l'occurrence celle qui
concerne le cylindre intérieur (pour y = 0)
puisque la contrainte tangentielle s'applique
(aussi) a cette surface. dV/dy nous donne
donc la tangente de I'angle que fait la courbe
au point de contact, c'est a dire sa pente en
ce point 1 (Fig. 7b).

. Si I'on vide la cuve du viscosimétre et
que l'on fasse tourner le cylindre extérieur,
'aiguille ne restera évidemment pas sur
Zéro et donnera pour valeur la viscosité "p"
de l'air qui est de l'ordre de 1,793.10->
kg/m.s au niveau de la mer et pour 15° C.

. "u" et "v" sont tous deux des
viscosités et se différencient 1'une de l'autre
par le fait que l'une intégre la masse

spécifique "p" du fluide concerné, alors que
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I'autre ne le fait pas. "p" est la viscosité
dynamique (dynamique parce qu'elle révele
I'action d'une force) et "v", la viscosité
cinématique (cinématique parce qu'en
intégrant une masse, elle met l'accent sur le

mouvement). La relation entre "u " et "v" est
la suivante :

y=H
o
Avec:
‘u: Viscosité dynamique [Pa/s].
‘v: Viscosité cinématique [m?/s].
*p: Masse volumique [kg/m?3].

Dans le cas du viscosimetre, comme dans
celui des deux plaques planes paralléles
précédentes, le gradient de vitesse est
linéaire puisque la pente de la variation de
vitesse reste la méme lorsque I'on passe
d'une couche al'autre. Cela est dii au fait que
le fluide a une épaisseur finie faible puisque
limité par deux surfaces solides (Figure 7b).
De fait I'écoulement reste laminaire.

Cependant, cette linéarité peut cesser des
lors qu'une des deux surfaces est supprimée.
L épaisseur devient alors quasi-infinie et des
phénomenes d'inerties, dus a la masse du
fluide mis en mouvement, viennent
perturber cette belle linéarité. Le gradient
de vitesse varie donc dans 1'épaisseur du
fluide depuis la surface de contact avec le
corps, ou il est maximum, jusqu'a ce qu'il
devienne pratiquement nul a une certaine
distance de la surface du corps (figure 8).

@_;)H = tgog
YA -

Figure 8 : Répartition non linéaire des vitesses.




La variation du gradient dans 1'épaisseur du
fluide en mouvement est un pur effet de la
viscosité qui, elle méme, trouve son origine
dans la constitution moléculaire des fluides.
Gaz et liquides sont en effet constitués de
molécules libres dont la particularité est
d’étre en perpétuel mouvement (agitation
brownienne) et, par voie de conséquence,
d'étre sujettes a de multiples chocs entre
elles, chocs qui modifient évidemment les
trajectoires. Lorsqu'une molécule libre du
fluide rencontre une des molécules de la
paroi en mouvement, elle rebondit comme
de bien entendu, mais elle regoit cependant
une impulsion d'entralnement tangentiel
qu'elle transmet, de proche en proche et par
chocs successifs, aux molécules libres des
couches voisines. En se propageant de
couche en couche, cette impulsion
tangentielle va, en quelque sorte se "diluer”,
c'est a dire perdre petit a petit sa
composante tangentielle au fur et a mesure
de sa diffusion au sein d'une population de
plus en plus grande de molécules libres.

Remarques :

. L'approche moléculaire explique
pourquoi le gradient de vitesse décroit
progressivement en s'éloignant de la paroi.
Progressivement veut dire ici qu'il ne
s'annule, théoriquement, qu'a l'infini
(comme les ronds dans I'eau).

Elle explique aussi pourquoi la couche en
contact est adhérente. Adhérent signifiant
simplement qu'elle se déplace a la méme
vitesse que la paroi.

Cette propagation de proche en proche des
impulsions tangentielles élémentaires est
explicative des écoulements laminaires. Elle
ne l'est plus pour ce qui est des écoulements
turbulents. La, les choses se passent
différemment et a une toute autre échelle
puisque les impulsions ne se propagent plus
seulement de proche en proche (de fagcon
individuelle) mais sont prises dans des
mouvements de populations moléculaires
entieres, recrutées dans de nombreuses
couches a la fois. Le phénomene "turbulent”
a une origine macrophysique, alors qu'elle
est microphysique pour le phénomeéne
"laminaire”.
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o La viscosité est une propriété
inhérente aux gaz et aux liquides puisqu'elle
est une conséquence directe de leur
structure moléculaire et de I'agitation
brownienne. De ce fait il est illusoire de
vouloir I'annuler.

Ainsi, tout fluide (par principe) visqueux, en
contact avec une surface solide en
mouvement est 1'objet de contraintes
tangentielles entre chacune de ses couches
qui font que chacune d'elles sera plus ou
moins entrainée selon sa distance a la
plaque. Par conséquent chacune d'elle
présentera une vitesse d'entrainement
différente, dont les variations en fonction de
la distance a la plaque (ce qui s'appelle un
gradient), seront elles-mémes variables.
Bien entendu le gradient qui nous intéresse,
c'est celui que l'on trouve au niveau de la
surface de contact (pour y = 0 donc). Il nous
intéresse d'abord parce que ce gradient de
surface ne varie pas seulement lorsqu'on
s'éloigne de la surface, mais parce qu'il varie
aussi selon que le point considéré est plus ou
moins éloigné du bord d'attaque du corps
étudié. Il nous intéresse ensuite parce que sa
valeur va étre déterminante dans un certain
nombre de phénomeénes, notamment ceux
qui sont liés a la couche limite.

Les couches limites :

De méme que I'on fixe pour les avions
un plafond "pratique” arbitrairement défini
comme étant l'altitude a laquelle on garde
une Vz minimum de 0,5 m/s au vario (ceci
parce qu’il faudrait un temps infini pour
atteindre le plafond "théorique"), de méme
on définit la couche limite comme étant la
zone du fluide ou s'exercent 99 % des effets
de viscosité qui, théoriquement, se
propagent a l'infini. En réalité, ces effets de
viscosité (qui se manifestent dans
I'entrainement des couches adjacentes)
s'estompent tres rapidement au point qu'il
n'est plus possible de mesurer la
composante tangentielle de vitesse ou méme
de la différencier de l'agitation moléculaire.
Les 99 % ne sont donc la que pour rappeler
la nature approximative de I'aérodynamique
en tant que science expérimentale.




1) Expérience Qualitative :

Que ce soit un corps solide qui se
déplace dans un fluide, ou que ce soit un
fluide qui circule autour d'un corps solide
fixe, ne change rien aux effets de la viscosité
hormis le fait que les couches proches de la
paroi ne sont plus entrainées, mais freinées :
elles présentent alors un déficit de vitesse.

Etant de loin plus facile a mettre en oeuvre,
la solution du corps fixe est la solution la
plus souvent retenue. C'est le cas pour les
expériences menées dans des cuves a bulles
d'hydrogéne qui ont ainsi permis de
visualiser les effets du phénomene de
viscosité.

Le principe des chambres a bulles
d'hydrogéne est simple : dans une cuve

permettant une circulation d'eau
(légerement salée), un fil conducteur est
immergé perpendiculairement a

I'écoulement, auquel est appliquée
périodiquement une tension, qui provoque
alors une électrolyse discontinue de 1'eau
accompagnée d'un dégagement de bulles
d'hydrogene, lesquelles sont entrainées par
'eau en mouvement.

Ces bulles d'hydrogene générées a
intervalles réguliers, dessinent dans le
milieu aqueux une succession de lignes
perpendiculaires a  1'écoulement et
matérialisent ainsi soit une échelle de temps
(courbes isochrones), soit une distribution
de vecteurs vitesse.

Il suffit de plonger le corps a étudier juste
derriere le fil pour observer, sur la
succession de lignes de bulle, les
perturbations apportées par sa présence. La
figure 9 montre quelques exemples de
perturbations occasionnées :

. (a) par une plaque plane d'épaisseur
0,5 mm (vitesse 0,6 cm/s pour obtenir un
régime laminaire).

. (b) par la méme plaque dans les
mémes conditions : le fil est placé a 20 cm du
bord d'attaque (Re = 120).
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. (c) par un tube de section circulaire,
avec un seul fil a I'entrée (vitesse 6 cm/s), la
fréquence des impulsions électriques est de
5 Hz (soit 5 impulsions par seconde).

o (d) par 2 plaques paralleles écartées
de 2 cm (vitesse 3,2 cm/s) 6 fils sont tendus
tous les 2,5 cm et la fréquence des
impulsions électriques est de 10 Hz.
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Figure 9: Les effets de la couche limite.

Commentaires des figures 9

. (a) de t0 a t5, toutes les lignes de
bulles rejoignent le bord d'attaque, ce qui
prouve que la couche en contact avec la
plaque est vraiment adhérente.




- le bord d'attaque présente une
accumulation de bulles et une déformation
de la ligne t0, ce qui montre que
|'écoulement "voit" le bord d'attaque comme
ayant une forme qui n'est pas celle
(anguleuse) de la plaque.

o (b) si I'on compare le gradient de
vitesse de t3 de la figure (a) avec celui de t3
de la figure (b) (les 2 figures étant a la méme
échelle), on constate qu'a 20 cm du bord
d'attaque, ce gradient a diminué, et qu'il est
donc maximum au bord d'attaque. La trainée
locale de frottement qui est proportionnelle
a la contrainte tangentielle qui elle-méme
est proportionnelle au gradient de vitesse (a
la surface de contact) est donc maximum au
bord d'attaque et diminue en se rapprochant
du bord de fuite (pour un méme type
d'écoulement, s'entend), en méme temps
d'ailleurs qu'augmente le nombre de
Reynolds. Cela explique pourquoi les
courbes des "Cf" de la figure 5 diminuent
lorsque augmente le Reynolds.

- si I'on considéere les lignes de bulles, on
constate que sur une certaine distance de la
plaque (environ 1 mm dans cet exemple),
elles sont rectilignes (le gradient est
linéaire) et qu'elles s'incurvent toutes a une
méme distance (2,5 mm) pour devenir
perpendiculaires a la plaque et donc
présenter un gradient de vitesse quasiment
nul a partir de la. Dans cet exemple et en ce
point, 1'épaisseur de la couche limite est
donc de 2,5 mm.

. (c) Quoiqu'il s'agisse ici d'un tube, la
problématique reste la méme : comme il n'y
a qu'un fil conducteur, toutes les lignes de
bulles rejoignent le point de contact du fil a
I'entrée du tube.

- la couche limite s*épaissit progressivement
et la section apparente vue par 1'écoulement
diminue. Celui-ci s'accélere donc
(conservation des débits), ce que l'on
constate sur la figure puisque x2 est
supérieur a x1.

. (d) méme constatation qu'en (c)
alors qu'il s'agit la de 2 plaques paralleles.

- Entre 1 et 6, le gradient de vitesse diminue
progressivement, les couches limites
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s'épaississent et l'espace "libre" (c'est a dire
sans gradient de vitesse) diminue pour
disparaitre en 3 : les 2 couches limites
interféerent entre elles et la réalité de
I'espace entre les plaques s'est totalement
modifiée pour 1'écoulement qui doit y
passer.

Le premier constat a faire, c'est que la
couche limite "déforme" les corps qu'elle
entoure. La plaque plane s'épaissit ou plutot
se comporte comme si elle s'était épaissie.
Ce qui est vrai pour la plaque plane l'est
également pour les profils aérodynamiques
qui peuvent alors étre completement
"modifiés" par la couche limite au point
parfois, et dans certaines conditions, de
devenir parfaitement médiocres (voire
dangereux quand, s'agissant d'ailes, ils font
I'objet de décrochages inopinés). On
pourrait alors parler de profil "latent" par
opposition au profil physique qui, lui, est
"manifeste"”.

2) Expérience Quantitative :

Dans une soufflerie miniature telle
que celle représentée dans la figure 10, une
plaque plane est installée parallelement a
I'écoulement dans le but d'explorer
I'épaisseur de la couche limite (exagérée
dans la figure 10) par mesure des vitesses le
long d'une perpendiculaire a cette plaque.
Pour ce faire, une sonde de pression
différentielle peut se déplacer le long de
cette perpendiculaire. Par ailleurs, la plaque
elle-méme peut étre plus ou moins avancée
dans le tunnel sous l'effet d'une molette de
commande afin que des mesures puissent
étre menées depuis le bord d'attaque
jusqu'au bord de fuite.

Le systeme de mesure, quant a lui, est
constitué par un simple tube a eau gradué,
qui aura été incliné pour accroitre la
précision des mesures. Une extrémité du
tube est reliée a une microsonde de pression
qui explore I'épaisseur de la couche limite et
capte la pression totale, tandis que l'autre
extrémité du tube capte la pression statique.
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Figure 10 : Exploration de la couche limite.

La pression différentielle ainsi mesurée, est
la pression dynamique qui est
représentative de la vitesse (ce méme
principe est d'ailleurs utilisé pour le tube de
Pitot).

Ce montage permet ainsi d'explorer toute la
couche limite, aussi bien dans son épaisseur
que dans sa longueur et d'y mesurer les
profils de vitesse pour les divers types
d'écoulement.

Remarques:

. Pour s'assurer que la couche limite
est bien laminaire, on utilise une plaque
plane a bord d'attaque biseauté et tranchant
(pour minimiser les perturbations d'entrée)
et 'on travaille ensuite a un nombre de
Reynolds faible (la vitesse de la veine d'air
estici de 8 m/s).

J Pour obtenir une couche limite
turbulente des le bord d'attaque, on
augmente évidemment le Reynolds (vitesse
de la veine d'air : 35 m/s), et I'on émousse
de plus le bord d'attaque dont le léger
arrondi provoque alors localement une
perturbation dans la répartition des
pressions, suffisante pour que la transition
soit immédiate. Les résultats de ces mesures
sont les suivants (figures 11 aetb):

Commentaires des figures 11

Deux choses sont a remarquer sur ces
graphiques:

. La couche limite turbulente s'épaissit
beaucoup plus rapidement que la couche
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limite laminaire : une plaque plane vue par
I'écoulement est donc plus épaisse lorsque
sa couche limite est turbulente que si elle est
laminaire. Pour un profil qui lui aussi subira
cet épaississement, cela se traduira par
I'apparition d'un résidu de trainée de
pression plus important en turbulent qu'en
laminaire.

o Les gradients de vitesse (a la surface
de la plaque), comme nous l'avons vu dans
I'expérience des bulles d'hydrogene,
diminuent ici aussi lorsque le point
considéré est plus en aval. Cela est vrai dans
les deux cas (laminaire et turbulent), par
contre ce gradient de vitesse est nettement
plus grand en turbulent qu'en laminaire et,
par voie de conséquence, la contrainte
tangentielle 10 en turbulent est bien plus
importante.

Ce dernier point explique d'une part
pourquoi le coefficient de frottement
turbulent est plus élevé que le coefficient de
frottement laminaire (figure 5). Il explique
aussi (comme nous le verrons lorsque nous
traiterons des profils) pourquoi un
écoulement turbulent "qui part" avec une
contrainte tangentielle énorme, résiste
mieux au décollement qu'un écoulement
laminaire "qui part” avec une contrainte
tangentielle bien plus faible, étant donné que
le décollement ne survient que lorsque le
gradient de vitesse devient nul (ceci
évidemment ne concerne pas la plaque plane
qui, elle, est parallele a lI'écoulement).

Exploitation des mesures : (détermination
du coefficient de frottement local).

Comme cela apparait sur la figure 8, la
contrainte tangentielle to a la surface de
contact fluide/solide est fonction de l'angle
oo, et plus précisément de sa tangente
AV /Ay selon la formule :

To0 = W.AV/Ay

Connaissant le 1o local (noté to(x) : Bto en
fonction de x, distance au bord d'attaque -
voir figure 11), on peut calculer le coefficient
de frottement local Cf(x) avec la formule :
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f(x)= 7,(x)

1/2.pV 2
Avec:
Ci(x) : Coef. De frottement local [-].
Contrainte tangentielle locale
*10(X) :

[N/m?].
L Masse volumique de l'air [1,225
P kg/m3].
Vitesse de la veine d’air (infini
* Voo':
amont) [m/s]
Si l'on trace l'évolution du coefficient de
frottement local (comme celle de Ia
contrainte tangentielle locale), on s'apercoit
que ce coefficient est maximum au bord
d'attaque et qu'il décroit progressivement
en aval, en suivant une courbe hyperbolique.
Cette connaissance du coefficient de
frottement local, si elle est explicative, n'est
pas tres pratique. Aussi lui préfere-t-on un
coefficient de frottement moyen.
Pour obtenir ce dernier, il suffit de pratiquer
I'intégration du Cf(x) sur la longueur de la
plaque. L'intégration n'est rien d'autre que
I'opération mathématique qui consiste a
calculer la surface comprise entre la courbe
et 1'axe horizontal pour trouver la hauteur

du coefficient de frottement moyen pour la
plaque considérée et pour des conditions de
vitesse données, autrement dit pour un
Reynolds bien défini. On obtiendra ainsi un
point défini par son Reynolds et son Cf.

Fig. 12 : L'intégration des Cf locaux.

Si l'on multiplie les mesures pour de
nombreux Reynolds différents (en modifiant
la longueur des plaques et/ou la vitesse du
fluide, voire en changeant la viscosité du
fluide), on obtient alors toute une série de
points qui ne se distribueront pas n'importe
comment, mais qui se disposeront sur le
graphique selon 2 lignes bien distinctes
selon que les mesures auront été faites sur
une plaque en régime laminaire ou en

du rectangle de méme surface (figure 12). régime turbulent (figure 13).
Cette "hauteur” représente alors la valeur Cf
Ei EI Mesures faites par :
L]

o BEBERS

& wn o

Ll

o BLABINS
+ WIESELSBERGER

[ 5  10°

5 10

Figure 13 : Cf en régime laminaire et turbulent
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Il est a remarquer sur cette figure 13, que les
mesures faites en régime laminaire ne
descendent pas indéfiniment la courbe du Cf
laminaire et qu'elles s'en éloignent a partir
d'un nombre de Reynolds moyen critique
d'environ 500.000 pour rejoindre, en la
tangentant, la courbe des Cf turbulent. On
est la en présence du phénomeéne de
transition laminaire/turbulent (la couche
limite devient turbulente). Cela signifie
qu'au dela d'un Reynolds de 500.000
coexistent les deux régimes :

o Laminaire, du bord d'attaque jusqu'a
une certaine distance "x" critique, et

o Turbulent, de ce point "x" au bord de
fuite.

Cette distance "Xcr" nous est donnée par la
formule :

R.v
Xcr: cr
A
Avec:
X Distance «x» critique, dite de
Cr =

transition [m].

*Rer: Reynolds critique [-].

*V: Viscosité cinématique [m?/s].
Vitesse de la veine d’air (infini
amont) [m/s]

Cette formule met bien en évidence le fait
que la distance critique est d'autant plus
faible que la vitesse de 1'écoulement est
grande. Autrement dit pour un méme corps,
la transition laminaire/turbulent avance
lorsque crofit sa vitesse.

Cette courbe de transition n'est valable en
fait que pour une plaque plane. Pour un
profil, bien qu'elle garde la méme forme, elle
se translatera plus ou moins sur le
graphique, selon I'évolution de ce profil, de
son angle d'incidence, et d'un certain
nombre d'autres facteurs qui ne sont pas
tous maitrisés : Dbruits, vibrations,
température, humidité, niveau de poli des
surfaces, etc.

Pour exploiter ces mesures expérimentales,
on a tout naturellement commencé par
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tracer des courbes passant au milieu de ces
points et cherché a retrouver (par
régression) les équations de ces courbes,
nécessaires pour la conception avion en
bureau d'étude. Cela n'était pas tres précis,
surtout aux extrémités du graphique, mais
c'était largement suffisant pour les zones
dans lesquelles on travaillait a I'époque (qui
sont celles d'ailleurs de l'aviation légere).
Bien sir, tout cela a donné lieu a
|'élaboration de théories qui, en retour, ont
offert des formulations mathématiques
d'autant plus précises que ces théories
prenaient d'avantage d'éléments en compte.

Cela explique pourquoi il existe plusieurs
équations différentes pour obtenir les Cf
dont nous donnons les plus précises ci-
dessous et qui sont celles des courbes de la
figure 5.

Cf 1aminaire : Cf| :1,328.(Re)_0'5
Cf turbulent : Cft = 0,455.('0910 RE)_ZSS

Clae Cf,, = 0,455 (log,, Re) > — 1790

transition - Re

Cela ne veut pas dire que les autres
équations sont fausses ; simplement elles
rendent plus ou moins bien compte d'une
réalité qui elle méme présente quelques
variations (infimes certes) fonctions des
inévitables différences dans la mise en
oeuvre des expérimentations, ce qui prouve,
s'il en était encore besoin, que
I'aérodynamique n'a rien d'une science
exacte.

Pour finir avec les plaques planes, nous
donnons encore les équations qui
permettent d'obtenir 1'épaisseur des

couches limites 6 en fonction de x (figure
11).

X

JRe(x)

0,37.X
(Re(x))™*

En laminaire :

S5, =5.

En turbulent : 5T —




A noter encore que toutes ces courbes et
équations sont universelles en ce sens
qu'elles s'appliquent aux plaques planes
paralleles a 1'écoulement pour n'importe
quel  fluide, liquide ou gaz (en
incompressible), de viscosité connue.

INlustration :

Pour rendre plus "palpable” l'existence des
couches limites, calculons leur épaisseur sur
un objet de taille :

Le dirigeable LS 129 "Hindenburg" (1936)

. Volume 190.000 m3

Re(x) _Vx _(130/3,6)60

= 26210 =148000000 =148.10°
v 464,

5 = 0,37.x _ 0,37.60 _0516m

(Re(x)) (148.106)0'2

Cela explique pourquoi a 130 km/h, il était
possible d'ouvrir les fenétres et de sortir les
bras dehors sans ressentir pratiquement de
courant d'air. De la méme fagon, si I'on refait
le calcul pour une vitesse de 3.6 km/h (soit 1
m/s), on obtient au niveau des empennages

L 245
: D(i):rilgi:géll 2 2 (2 245 m) une couche limite de 3.25 m qui
. Vo =130 k, /h noie une grande partie des surfaces mobiles,
Pmax _ 4 10?0 nécessitant alors de nombreux bras pour les
¢ max = % X v manoeuvres au sol. (Exemple aimablement
En local : communiqué par M. ].MARTI).

245 m |
_; e e
\
\\:Eg— - SE—— ¥
60 m \Cabine passagers

IV. CONCLUSION PROVISOIRE :

Les phénomenes que nous venons de considérer avec la plaque plane sans épaisseur, sans
surface frontale, sans incidence, concernent (pour cette raison) des phénomeénes a l'état pur.
Leur étude est ainsi plus aisée méme si dans la pratique ces phénomeénes ne se rencontrent que
tres rarement isolés et sortis de toutes les interférences dans lesquelles ils sont généralement
pris.

L'intérét principal de cette plaque plane, c'est qu'elle présente la trainée minimale en dessous de
laquelle il n'est pas possible de descendre. Les caractéristiques de trainée de frottement de la
plaque plane servent donc de repeére, d'étalon de frottement en quelque sorte, dont les valeurs
références sont d'une grande utilité lorsqu'il s'agit d'évaluer et de chiffrer des qualités de
réussite aérodynamique d'un avion donné, mais aussi et surtout lorsqu'il s'agit de concevoir un
avion nouveau pour lequel on aura par avance choisi la qualité aérodynamique souhaitée (et
qu'on est capable de tenir, évidemment).

Dans un prochain article, nous "gonflerons” cette plaque plane pour en faire un profil, et nous
examinerons ce que devient la couche limite en présence d'un gradient de pression.

Ewald HUNSINGER, Michaél OFFERLIN; inter.action@free.fr ; http://inter.action.free.fr
©1997 Tous droits de reproduction, de traduction et d'adaptation réservés pour tous pays.
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LAERODYNAMIQUE ET L'ORIGINE DES TRAINEES PARASITES

-1I-

(Seconde partie)
Ewald HUNSINGER - Michaél OFFERLIN

V. INTRODUCTION

Dans le cadre d'une phénoménologie de
I'aérodynamique, spécifiquement
développée pour remettre ainsi a sa vraie
place une science essentiellement
expérimentale, nous avons été amenés a
examiner dans le premier volet de cette
étude, les effets que pouvait avoir sur les
écoulements, le phénomene de la viscosité
des fluides en général et de l'air en
particulier. Nous avons ainsi décrit les
expériences qui avaient été imaginées pour
mettre en évidence non seulement le
phénomene visqueux, mais encore les efforts
tangentiels qui en résultaient et surtout le
phénomeéne de la couche limite dont tant de
monde parle alors méme que le flou dans
lequel il est laissé est a l'origine de tant
d'incompréhensions. Nous avons également
vu que des variations importantes du
coefficient de frottement dépendaient de la
qualité (laminaire ou turbulente) de cette
couche limite et que la transition
laminaire/turbulente se faisait a un Nombre
de Reynolds Critique de 500 000 environ,
nombre qui était constant, du moins dans le
cas de la plaque plane et en l'absence
évidemment de toute perturbation.

Avant d'examiner ce qui se passe lorsque
I'on "gonfle" cette plaque plane pour la
transformer en "profil”, il convient encore de
remarquer tout le parti qu'il y a a tirer de ces
plaques planes du fait méme qu'elles
permettent d'isoler les effets et d'obtenir par
conséquent des phénomenes purs, plus
facilement quantifiables.

VI. LES LIMITES DE LA QUALITE
AERODYNAMIQUE

La limite inférieure de la trainée
parasite : le frottement visqueux

La plaque plane parallele a
I'écoulement est, pour cette raison méme,
totalement exempte de décollement. La

20

tralnée qu'elle présente encore n'est donc
due qu'au seul frottement visqueux, et
constitue par conséquent la limite inférieure
en matiére de trainée parasite, en deca de
laquelle il n'est guére possible de descendre.
Toutefois, et paradoxalement, le niveau de
cette "limite inférieure" n'est pas vraiment
fixé. Il est plus ou moins bas selon que la
couche limite est laminaire ou turbulente; il
est plus ou moins bas aussi selon la valeur
du Reynolds (les coefficients de frottement
en laminaire comme en turbulent diminuant
tous deux; lorsque que croit le Reynolds -Cf
figure 5 dans la premiere partie de 1'étude).
Pour compliquer le tout, ces deux états
(laminaire et  turbulent)  coexistent
généralement et c'est leur proportion
respective qui détermine (au prorata de leur
importance) le coefficient de frottement
global qui, lui, se situera fatalement entre un
"minimum inférieur" (lorsque la plaque est
totalement en régime laminaire) et un
"minimum supérieur” (lorsque la plaque est
totalement en régime turbulent). Ceci en
I'absence de décollement puisqu'il s'agit la,
rappelons-le, d'une plaque plane paralléle a
I'écoulement.

Ainsi, connaissant la vitesse de 1'écoulement,
il devient possible de calculer la position du
Reynolds Critique, donc la proportion de
laminarité et, par 13, de calculer le coefficient
de frottement global de la plaque plane (en
I'absence toujours de toute perturbation).

Etant le seul objet qui permette d'obtenir et
d'étudier le phénomene du frottement dans
toute sa pureté, la plaque plane parallele a
I'écoulement constitue donc un étalon de
comparaison des plus précieux, puisqu'elle
donne la limite inférieure vers quoi il est
toujours souhaitable de faire tendre les
objets aérodynamiques, et plus précisément
les avions. Il convient cependant d'insister
sur l'extréme instabilité de 1'état laminaire.




La couche limite en effet se comporte
comme si elle n'attendait qu'une chose :
transiter pour devenir turbulente avec pour
conséquence non seulement un
accroissement notable du coefficient de
frottement (visqueux), mais encore un
accroissement plus rapide dans 1'évolution
de I'épaisseur de la couche limite. Autrement
dit, lorsque la couche limite transite, la
trailnée de frottement croit brusquement
pendant que l'écoulement lui-méme voit
I'objet a contourner devenir encore plus
épais (figure 15).

On comprend tout l'intérét qu'il y a a
conserver le plus longtemps possible un état
de laminarité. Malheureusement tout est
bon pour déclencher la transition : surfaces

imparfaites, rugosités, ondulations,
vibrations, bruit ambiant, variations de
température, d'humidité, mais aussi

gradient de pression positif, parametre qui a
d'ailleurs été mis a profit (avec l'arréte
arrondie de la figure 11) pour obtenir une
couche limite d'emblée turbulente et
permettre ainsi son étude.
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Figure 15: Les couches limites (C.L) ccexistent.

Deux points (illustrés d'ailleurs dans la
figure 15) sont encore a préciser :

. 1) L'état (laminaire ou turbulent) de
la couche limite est sans effet sur la qualité
du reste de 1'écoulement. En dehors de la
couche limite, 1'écoulement est donc
toujours laminaire, du moins s'il n'y a pas de
décollements occasionnant des remous.

. 2) 1l faut encore signaler, pour étre
tout a fait exact, l'existence d'une sous-
couche laminaire, sous la couche turbulente.
Nous n'en avons pas parlé, parce que "dans
I'état actuel des sciences et des techniques”,
nous n'en savons guere plus sinon que 1'on
n'a pas réussi a mettre en lumiere son
influence, sans doute fort restreinte. Ce
qu'on peut en dire, c'est que son épaisseur
(extrémement faible) entre dans Ia
définition du "poli aérodynamique” puisque
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I'on sait qu'une aspérité est sans effet
lorsqu'elle est inférieure au quart de
'épaisseur de cette sous-couche laminaire;
épaisseur dont la formule est la suivante :

16.v
o=
V.,/0,664.R ;%5

Avec:

o :
[m]
v : Viscosité cinématique [m?/s]
V : Vitesse [m/s]

Rx : Reynolds local [-]

épaisseur de la sous-couche laminaire

X : distance au bord d'attaque [m]

8 varie tres lentement avec X ; par suite
I'épaisseur h maximale autorisée pour les
aspérités est elle-méme treés peu varia