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RØsumØ

Contexte de l’Øtude

L’aØrodynamique des projectiles, leur pilotage ainsi que leur �abilitØ consti-
tuent un axe important de recherche depuis de nombreuses annØes. A�n de maîtri-
ser parfaitement la phase terminale de la trajectoire du projectile, un pilotage par
microjet supersonique est envisagØ avant l’impact. Le jet latØral est gØnØrØ par un
micro-jet type MEMS.
L’e�cacitØ de l’Øjection d’un jet latØral dØpend fortement de l’intØraction avec
l’Øcoulement amont, des structures complexes engendrØes et de la modi�cation
globale des coe�cients de forces et de moments. En fait, le jet va avoir un impact
local sur l’Øcoulement mais les rØsultats de celui-ci seront globaux par rapport à
l’ensemble du dispositif.

Objectifs gØnØraux

Ce mØmoire prØsente l’Øtude d’un jet latØral produit par une micro tuyŁre type
MEMS, appliquØ à une maquette gØnØrique type cône - cylindre.
La nature des phØnomŁnes Øtant instationnaire, une mØtrologie adaptØe est indis-
pensable. L’utilisation de di�Ørentes techniques de visualisation et d’analyse vont
nous permettre d’identi�er la composition et la structure des interactions de ces
Øcoulements.
Nous avons à cet e�et, ØtudiØ la structure du jet provenant d’un MEMS (tuyŁre
supersonique à Mach 2) à travers la mØthode de visualisation CBOS a�n d’en
identi�er les propriØtØs instationnaires du jet supersonique à l’air libre. La carac-
tØrisation de la tuyŁre va ainsi Œtre possible, on va en e�et pouvoir identi�er son
nombre de Mach à la sortie par exemple.
Puis nous avons ØtudiØ le dØclenchement d’un jet latØral placØ judicieusement sur
la maquette, a�n d’identi�er les phØnomŁnes lors du fonctionnement, les intØrac-
tions entre le jet et la couche limite par la mØthode de visualisation par PSP.
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En�n l’utilisation de la simulation numØrique doit nous permettre de pouvoir
mieux apprØhender les rØsultats obtenus lors des prØcØdentes Øtapes expØriemen-
tales.

Mots clØs : Supersonique, Jet latØral, MEMS, CBOS, Couche limite . . .
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Summary

Context of the studies

The aerodynamics of projectiles, their management and their reliability are an
important axis of research for many years. To control perfectly the terminal phase
of the projectile trajectory, microjet control is envisaged before the supersonic
impact. The jet is generated by a side micro-jet MEMS type. The e�ectiveness
of the jet ejection depends on lateral strongly interaction with the upstream �ow,
complex structures generated and the global change coe�cients of forces and mo-
ments. Indeed, the jet will have a local impact on the �ow but the results of it will
overall compared to the entire device.

Main objectives

This paper presents a study of a lateral jet produced by a micro nozzle type
MEMS, applied to a generic model type cone - cylinder.
The nature of the phenomena being unsteady, a suitable metrology is essential.
The use of di�erent visualization technics and analysis will allow us to identify
the composition and structure of interactions with these �ows.
We therefore, studied the structure of the jet from a MEMS (nozzle supersonic
at Mach 2) through the visualization method in order to CBOS identify the pro-
perties of unsteady supersonic jet in the open air. Characterization the nozzle will
thus be possible, we will indeed be able to identify Mach number at the exit for
example.
Then we studied the activation of a lateral jet judiciously placed on the model,
to identify phenomena during operation, the interactions between the jet and the
boundary layer by the method of visualization PSP.
Finally the aimof using the numerical simulation should enable us to compare the
results are output digitally obtained at previous stages.

Key words : Supersonics, Lateral jet, MEMS, CBOS . . .
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Introduction

Le prØsent mØmoire, e�ectuØ au sein de l’Institut Franco-Allemand de re-
cherche de Saint-Louis (ISL) dans le Haut-Rhin (68),"RØalisation d’une Øtude
numØrique et expØrimentale concernant l’utilisation des MEMS pour le pilotage
des projectiles" a pour but de poursuivre des recherches dans le domaine du pilo-
tage des projectiles.

En e�et, l’amØlioration de la prØcision des projectiles constitue un axe im-
portant de recherches. L’implØmentation de systŁmes embarquØs a pour objectif
de corriger la trajectoire du projectile a�n de rØduire la dispersion naturelle par
exemple. Le systŁme du jet latØral comporte de nombreux avantages par rapport à
un systŁme de contrôle par gouvernes dont les performances sont dØpendantes des
conditions de vol (altitude, vitesse, temps de rØponse,...). Le jet latØral peut Œtre
dØclenchØ de maniŁre pulsØe ou continue et permet ainsi de corriger la trajectoire
du projectile de façon dynamique. Pour ce faire, nous n’allons pas utiliser la force
de rØaction pour contrôler la trajectoire, mais e�ectuer un pilotage aØrodynamique
de celui-ci en essayant d’intØragir avec l’Øcoulement de maniŁre optimale.

Dans la premiŁre partie de ce mØmoire j’expliquerai ce qu’est le pilotage des
projectiles et di�Ørentes voies de recherches qui ont ØtØ e�ectuØes par le passØ.

Dans une seconde partie je dØcrirai mon Øtude faite par l’utilisation de la mØ-
thode de visualisation CBOS (en anglais : Coloured Background Oriented Schlie-
ren) pour identi�er le comportement du jet produit par une micro tuyŁre type
MEMS. J’expliquerai en quoi consiste la mØthode de visualisation par CBOS puis
je commenterai les rØsultats obtenus ainsi que les perspectives qui feront suite à
cette Øtude.

La troisiŁme partie de mon Øtude consistera à dØcrire des essais e�ectuØs en
sou�erie aØrodynamique. J’ai à cet e�et, utilisØ la sou�erie S20 de l’ISL à un
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rØgime de vitesse de Mach 2 sur une maquette cône - cylindre pour rØaliser des
essais en utilisant la mØthode de visualisation par Peinture Sensible à la Pression
(PSP). Bien que la mØthode de mesure par PSP puisse nous apporter beaucoup
d’informations sur la pression pariØtale (pression en surface de la maquette). J’ai
dØcidØ de me focaliser essentiellement sur l’aspect qualitatif des rØsultats.

Dans la derniŁre partie de ce mØmoire, vous trouverez l’Øtude du cas prØ-
cØdemment traitØ par la mØthode PSP mais cette fois-ci vue à travers l’outil de
la simulation numØrique. Le but Øtant de trouver des similitudes entres les deux
mØthodes a�n de valider cette technique de calcul. Je dØcrirai donc ce qu’est-
la mØthode par simulation numØrique et en quoi elle consiste. En�n je ferai une
comparaison des rØsultats obtenus avec ceux issus de la PSP et les perspectives
qui sont liØes.

Pour terminer, j’Øtablierai le bilan de mes dix mois de stage au sein de l’ISL
quant à l’avancement du projet sur le pilotage des projectiles au travers l’utili-
sation des MEMS. Je donnerai Øgalement des ØlØments quant-à la poursuite du
projet par l’ISL.
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Chapitre 1

Le pilotage des projectiles

1.1 Introduction
L’amØlioration du contrôle, du guidage et de la man�uvrabilitØ des missiles

et des projectiles nØcessite une connaissance prØcise des phØnomŁnes aØrodyna-
miques mis en jeu (dØcollements, interactions chocs-tourbillons, e�ets liØs à la
mise en incidence, etc.) et des perturbations induites par le dispositif de guidage
(jet latØral, systŁmes pyrotechniques, gouvernes, etc.).

On peut distinguer trois catØgories de dispositifs de pilotage de projectile :
� Le pilotage aØrodynamique « classique » consiste à dØployer divers types

de gouvernes (ailettes, canards, divers empennages à divers emplacements).
Mais ce type de pilotage est connu comme lent, et perd de son e�cacitØ à
haute altitude (pression faible sur les gouvernes) et son application à des
projectiles de faibles dimensions est di�cile. De plus les mØcanismes per-
mettant de les dØployer sont fragiles au coup de canon.

� Le pilotage des missiles qui consiste à brßler de la poudre propulsive (di-
vers propergols, boosters à poudre...) a�n de rØcupØrer une force de poussØe
ainsi que des forces et moments d’interaction avec l’Øcoulement externe.
Un autre paramŁtre rentre en compte dans l’utilisation de la poudre propul-
sive rØsultant du temps de rØponse. En e�et, il est impossible d’obtenir des
jets à des frØquences de pulsation ØlevØes. Il faut savoir que le projectile
sur lequel nous travaillons est lancØ par un canon striØ, ce qui induit une
rotation au projectile trŁs rapide 200Hz environ. DŁs lors l’utilisation de la
poudre devient impossible.

� D’un pilotage aØrodynamique par micro-actionneur, on trouve di�Ørents
concepts, tels que le concept GSP et la dØcharge plasma. Les MEMS parti-
cipent Øgalement de ce type de pilotage par exemple par dØploiement d’un
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plot au voisinage d’une voilure ou par l’utilisation de microactionneurs Ølec-
tromØcaniques.

L’aØrodynamique des projectiles, leur pilotage ainsi que leur �abilitØ constituent
un important axe de recherches depuis de nombreuses annØes.
Le contrôle actif Øtant un domaine innovant de l’aØrodynamique visant principa-
lement à amØliorer l’e�cacitØ des commandes ou bien à rØduire la traînØe. L’idØe
est d’utiliser de petits dispositifs, d’intØgration aisØe et peu gourmands en Ønergie,
a�n de forcer un Øcoulement à s’Øtablir selon le mode choisi. Ces petits disposi-
tifs se nomment " MEMS " pour Micro Electro Mechanical Systems. La variØtØ
de technologies pour leur fabrication est aussi vaste que leur mode d’action sur
l’Øcoulement : vibrants, �uidiques, mØcaniques, . . .. Selon le type d’Øcoulement,
et l’e�et recherchØ, le choix du ou des actionneurs sera di�Ørent. A�n de maîtriser
parfaitement la phase terminale de la trajectoire du projectile, il a ØtØ dØcidØ de
poursuivre les recherches dans le domaine par l’utilisation d’un jet supersonique
provenant d’une micro tuyŁre MEMS. Le but Øtant de mesurer l’impact de ce jet
sur l’Øcoulement pour un guidage Øventuel d’un projectile.

Mais alors pourquoi utiliser une micro tuyŁre ?

Le but de son utilisation va consister à e�ectuer un contrôle actif de la couche
limite.
En e�et, avec le contrôle d’Øcoulement �uidique on cherche à agir prŁs des zones
critiques du rØgime d’Øcoulement dans lesquelles les instabilitØs s’ampli�ent rapi-
dement. Il est donc envisageable d’obtenir un e�et à l’Øchelle du projectile grâce à
ces petites actions peu consommatrices en Ønergie. Cette nouvelle approche aØro-
dynamique implique l’Øtude et la rØalisation de micro actionneurs qui permettent
d’agir sur la couche limite de l’Øcoulement autour du projectile en pulsant des
micros jets d’air (voir �gure 1.1 ci-dessous).
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Figure 1.1 � Contrôle de la couche limite

Comme on peut le constater, lorsque la couche limite à la surface de la paroi
est contrôlØe, on remarque que l’endroit oø se produit le dØcollement s’est dØ-
placØ, donc reculØ pour se situer plus en aval sur la maquette. Cela signi�e qu’en
agissant de maniŁre ciblØe sur la surface d’une maquette, par l’utilisation de petits
dispositif MEMS, on peut Œtre en mesure de modi�er l’Øcoulement de maniŁre à
obtenir un e�et contrôlØ de l’Øcoulement induisant de ce fait un mouvement de la
maquette.

1.2 Solutions techniques et AntØrioritØs

1.2.1 Micro Electro Mecanical System c’est quoi ?
Un MEMS est un micro-systŁme ØlectromØcanique qui comprend un ou plu-

sieurs ØlØments mØcaniques, utilisant l’ØlectricitØ voire l’air sous pression comme
sources d’Ønergies, en vue de rØaliser une fonction de capteur et/ou d’actionneur
avec au moins une structure prØsentant des dimensions micromØtriques. Le terme
le plus souvent employØ est MEMS (Micro Electro Mechanical Systems).
Issus de la technologie de la micro-Ølectronique, les MEMS font appel pour leur
fabrication aux micro-technologies, qui permettent une production à grande Øchelle,
donc potentiellement peu couteuse. Ils sont utilisØs dans des domaines aussi variØs
que l’automobile, l’aØronautique, la mØdecine, la biologie, les tØlØcommunica-
tions, ainsi que dans certaines applications de tous les jours telles que certains vi-
dØoprojecteurs, tØlØviseurs haute-dØ�nition, airbags automobiles, tØlØphones mo-
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biles,. . .
Ces caractØristiques permettent aux solutions MEMS de simpli�er la conception,
de rØduire les coßts, d’amØliorer les performances, de rØduire la consommation
ØnergØtique ainsi que de rØtrØcir la taille des systŁmes et composants ([3]).

Pour mieux comprendre les raisons qui nous poussent à utiliser les MEMS
pour le contrôle d’un projectile, il est utile de pouvoir faire une comparaison de
ces micro-systŁmes en les comparants avec des objets que l’on à l’habitude d’uti-
liser dans notre quotidien.
Donc pour les situer dans notre univers, la reprØsentation ci-dessous (�gure 1.2)
propose une Øchelle de grandeurs avec di�Ørentes rØfØrences de taille. On s’aper-
çoit que la taille des MEMS se situe entre celle d’une noix et d’un virus peut varier
du cm au 0:1�m. Il existe une technologie encore plus petite que les MEMS, ce
sont les NEMS qui appartiennent aux domaines des Nanotechnologies (<100 nm).

Figure 1.2 � Echelle des MEMS

Pour les besoins de nos essais, nous avons dØcidØs d’utiliser dans la famille
des MEMS, la micro tuyŁre. Celle-ci va nous permettre d’obtenir grâce à sa gØo-
mØtrie une vitesse d’Øjection supersonique de l’ordre de Mach 2.
Voici l’exemple du type de MEMS qui sera utilisØ lors de nos manipulations (Fi-
gure 1.3). Il s’agit ici de la visualisation d’un jet supersonique de CO2 sous une
pression gØnØratrice de 20 bars, en sortie d’une micro tuyŁre MEMS calculØe à
Mach 2, fabriquØe par FEMTO-ST. Largeur au col : 640�m.

17



Figure 1.3 � Visualisation d’un jet d’une micro tuyŁre MEMS (ISL)

Figure 1.4 � Eclate d’une micro-tuyŁre MEMS [6]

1.2.2 Les antØrioritØs techniques
Il existe peu d’actionneurs MEMS avec des performances intØressantes. Dans

la catØgorie des actionneurs �uidiques, seuls des exemples de jets pulsØs trouvent
des applications dans des expØriences de contrôle. Il y a la micro valve Ølectro-
statique de l’entreprise française Flowdit [9], l’actionneur Ølectrostatique "Zip"
du laboratoire FEMTO-ST de l’UniversitØ de Besançon [6], la microvalve piØzo-
Ølectrique de BAE Systems, ou encore la microvalve à actionnement magnØtique
dØveloppØe dans le laboratoire EuropØen de magnØto acoustique non linØaire Le-
mac [19].

De nombreux auteurs ont dØjà publiØ des articles sur le contrôle actif en rØ-
gime subsonique. On y retrouve par exemple l’Øtude de Tung, Maines, Jiang et
Tsao qui ont ØtudiØs des dispositifs MEMS sur un projectile jusqu’à Mach 0.6
([4]).
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L’Øtude met en avant l’in�uence de ces dispositifs MEMS type actuateur micro
ballon et senseur type sonde �le chaud sur l’Øcoulement (voir �gure 1.5).

Figure 1.5 � Sensor and actuator arrangement ([4])

Une autre Øtude proposØe par Rao et Kariya ([7]) cherche à mesurer l’impact
de MEMS gØnØrateurs de vortex pour le contrôle de la couche limite.

Figure 1.6 � Vortex generator geometries and arrangements ([7])

On retrouve Øgalement une Øtude menØe par l’institut de Georgia Tech ([8])
qui a travaillØ sur un prototype de grenade commandØ par des actuateurs MEMS.
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Figure 1.7 � Grenade pilotØe par mems ([8])

Le principe consiste en l’utilisation de l’e�et Coanda grâce aux MEMS à
micro-jets synthØtiques pour modi�er l’Øcoulement au niveau du culot. Les micro-
jets sont alors crØØs par une alternance pØriodique de sou�age et d’aspiration de
�uide à travers un ori�ce. Cette alternance est gØnØrØe à l’aide d’un disque piezo
Ølectrique, c’est donc un jet formØ sans apport extØrieur de �uide.
Ces micro-jets, vont permettre de corriger la trajectoire de la grenade pendant une
partie de son vol.

Figure 1.8 � schØma de principe d’un dispositif à jets synthØtiques

Quant à l’e�et Coanda, il est le rØsultat de l’attraction d’un jet de �uide par
une paroi convexe voisine. Le �uide en suit la surface et subit une dØviation avant
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de s’en dØtacher avec une trajectoire di�Ørente de celle qu’il avait en amont.
Les jets synthØtiques vont donc interagir avec une sØrie de tourbillons issu de
l’Øcoulement.

Figure 1.9 � Grenade pilotØe par mems

Des Øtudes portant sur le contrôle actif en rØgime supersonique existent Øga-
lement mais sont plus limitØes. On retrouve par exemple une prØsentation sur les
rØsultats d’une sØrie d’expØriences �nancØes par la DARPA [10] (agence pour les
projets de recherche avancØe de dØfense, Etats Unis) a�n de dØterminer la possibi-
litØ d’utiliser de petits actionneurs (MEMS) pour fournir la commande direction-
nelle d’un missile supersonique. Pour ce qui est des MEMS, il s’agit en fait de
micro obstacles crØant une zone choc et donc une zone locale de plus forte pres-
sion à des endroits stratØgiques. Dans cette publication, on apprend que le contrôle
de vol du projectile a ØtØ accompli en pro�tant des interactions complexes de la
zone choc / couche limite ainsi produite par des dispositifs mØcaniques. Un en-
semble d’essais en sou�erie exØcutØs à l’institut de recherche de technologie de
Georgia Tech a caractØrisØ les niveaux de force produits par les actionneurs sur
un modŁle de balance, alors qu’un autre ensemble d’expØriences dØterminait la
gØomØtrie et l’endroit optimal des actionneurs. Les expØriences ont permis de dØ-
montrer que l’utilisation du vol basØ sur des petits actionneurs Øtait une mØthode
faisable pour piloter les projectiles supersoniques (voir �gures 1.10 et 1.11).
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Figure 1.10 � Pin-�n guidance concept [10]

Figure 1.11 � Pins used for roll and directional control [10]

Une autre Øtude porte sur l’utilisation d’un jet supersonique par dØclenchement
au moyen d’une solution pyrotechnique. Ces travaux de recherches se rapprochent
des Øtudes que nous devons faire sur le contrôle des projectiles [11].
L’utilisation de la mØthode de visualisation par ombroscopies, associØes aux me-
sures de pression dynamiques, ont permis d’Øtudier le comportement des jets la-
tØraux avec et sans Øcoulement amont. La nature des phØnomŁnes a rØvØlØ une
tendance trŁs instationnaire et dØpendante des paramŁtres initiaux (vitesse, pres-
sions,Mach,. . .).

L’ISL a Øgalement repris une Øtude faite à l’origine par le DLR de Cologne sur
l’interaction entre un Øcoulement à Mach 3 et un jet d’air (chaud ou froid selon les
cas) à la surface d’une maquette gØnØrique. Il Øtait question cette fois ci de valider
un code de calcul par simulation numØrique a�n de retrouver les rØsultats issus de
l’expØrimentale en utilisant un maillage non structurØ [12](voir �gures 1.12, 1.13
et 1.14 ci-dessous).
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Figure 1.12 � Interaction of a lateral jet with a supersonic cross-�ow

Figure 1.13 � Coupe du maillage non structurØ utilisØ
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Figure 1.14 � Pressure-coef�cient distribution on the missile surface

1.3 Le guidage par micro tuyŁre MEMS

1.3.1 Jet latØral dØbouchant dans l’air ambiant
A�n de modi�er la trajectoire du projectile, le dØclenchement d’un jet latØral

est rØalisØ. L’Øjection du jet latØral à partir d’une surface plane conduit à des struc-
tures d’Øcoulements tridimensionnelles complexes.

La dØtente brusque d’un Øcoulement supersonique dans une atmosphŁre iso-
bare conduit à l’apparition de trois types de jets :

� sous-dØtendu pour Pjet > Pamb
� sur-dØtendu pour Pjet < Pamb
� adaptØ pour Pjet = Pamb

Juste en sortie du jet, on observe une zone de recirculation contenue dans ce
qu’on peut appeler une bulle de recirculation. Cette zone est soumise à de trŁs
fortes contraintes thermodynamiques dues à l’accØlØration d’un �uide sonique à
une vitesse supersonique. Plus particuliŁrement, le petit volume entre le disque de
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Mach et la sortie d’Øjection du jet est sujet à des variations trŁs importantes de
pression et de tempØrature. La gØomØtrie de ce volume dØpend essentiellement de
la pression gØnØratrice du jet ainsi que de sa vitesse.

L’Øjection du jet est contenue dans ce qu’on peut appeler un rØservoir à haute
pression. Ce volume augmente avec la pression appliquØe. Si la vitesse d’Øcoule-
ment du jet supersonique n’est pas su�sante et la pression trop importante, alors
le jet se dØsamorce juste aprŁs le choc plan.

En fait il est important de maintenir un dØbit d’air pour conserver la vitesse
supersonique du jet et ses rØ�exions multiples des chocs en croisillons. Si le dØ-
bit d’air n’est pas assez important pour maintenir la vitesse supersonique, alors les
structures disparaissent pour laisser place à un Øcoulement sonique. Si au contraire
la pression du jet est trop grande, alors la zone correspondant au rØservoir d’air
devient trop importante, la surface du disque de Mach trop ØlevØe, ce qui conduit
à empŒcher la propagation des chocs en croisillons et à maintenir la vitesse super-
sonique du jet dØsirØe.

1.3.2 Jet latØral dØbouchant une Øcoulement supersonique
L’interaction du jet latØral avec un Øcoulement supersonique entraîne l’appa-

rition de structures complexes en trois dimensions. Tout d’abord en amont, on
obtient un choc supersonique en lambda dß au dØcollement de la couche limite
crØant une zone de recirculation. Le jet latØral crØe, lors de l’Øjection, de denses
zones de recirculation trŁs instationnaires en amont et en aval de l’ori�ce. En aval,
le contournement du jet par l’Øcoulement extØrieur donne naissance à une zone de
recirculation, mais cette fois-ci avec de faibles pressions (voir images 1.15, 1.16
et 1.17).
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Figure 1.15 � Structures pour des jets sonique et supersonique [13]

Figure 1.16 � Structure d’un jet latØral avec Øcoulement supersonique [13]
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Figure 1.17 � Ecoulement et distribution de la pression statique [13]
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1.3.3 E�et d’un jet latØral sur l’Øcoulement transverse
Les jets normaux à la paroi ,se comportent comme des jets dans un Øcoulement

transverse et ont pour e�et de modi�er la rØpartition ØnergØtique à l’intØrieur de
la couche limite (�gure 1.18, 1.19 et 1.20).
L’orientation du sou�age des jets entre 0	 et 90	 aura alors un e�et combinØ
de l’e�et du sou�age normal et de l’e�et du sou�age tangentiel. Le paramŁtre
d’orientation des jets est donc di�cile à �xer et il est trŁs souvent choisi de ma-
niŁre empirique aprŁs une Øtude paramØtrique visant à dØterminer la con�guration
la plus e�cace.

Figure 1.18 � Fluorescence laser d’un jet dans un Øcoulement transverse [14]
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Figure 1.19 � Topologie du jet [15]

Figure 1.20 � Jet dans un Øcoulement transverse [15]
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Chapitre 2

Mesure par technique CBOS

2.1 Introduction
La mØthode de visualisation par la technique de «strioscopie orientØe vers

l’arriŁre-plan» ou CBOS (en anglais : Coloured Background Oriented Schlieren)
fait partie des techniques de mesures optiques, non intrusives, utilisØes dans les
Øtudes d’Øcoulements. Elle permet, par la dØtermination des dØplacements des
points d’un arriŁre-plan (comprenant un ensemble de points en couleur), de ca-
ractØriser les variations de masse volumique d’un Øcoulement avec une grande
prØcision et une haute rØsolution spatiale. Les dØplacements observØs dØcoulent
de l’e�et de lentille (modi�cation de l’indice optique) en fonction des gradients
de densitØ dans le �uide.

En e�et, dans cette partie, nous avons utilisØ la mØthode de visualisation CBOS
pour permettre la caractØrisation des structures d’un jet provenant d’une micro
tuyŁre MEMS au travers du logiciel CBOS. Les rØsultats obtenus seront compa-
rØs avec ceux issus de la reconstruction numØrique.

J’expliquerai dans un premier temps en quoi consiste la mØthode de mesure
CBOS et le traitement associØ des images. Je dØcrirai ensuite le montage utilisØ
pour identi�er la structure du jet et en�n je ferai une analyse des rØsultats obtenus
et des di�cultØs auxquelles nous avons dß faire face.

2.2 Principe de la mØthode CBOS
Les visualisations des Øcoulements compressibles CBOS sont basØes sur la dØ-

tection de forts gradients de masse volumique. Cette technique s’appuie sur l’uti-
lisation d’un arriŁre-plan en couleurs : deux images sont acquises à des moments
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di�Ørents et dans des conditions di�Ørentes (en l’absence puis en prØsence d’un
Øcoulement) ; l’application d’une intercorrØlation permet de calculer le champ de
dØplacements des points de l’arriŁre-plan. Le programme de traitement d’images
isole automatiquement la position de la maquette dans l’image. De plus, le �ltrage
des valeurs aberrantes couplØ à une bonne rØpartition des donnØes sur l’image aug-
mente la �abilitØ des rØsultats en fournissant une meilleure qualitØ d’image.

GØnØralement, pour un montage optique utilisØ et le programme dØveloppØ,
l’erreur relative moyenne est de 3%. De plus la technique CBOS, contrairement à
d’autres mØthodes optiques, permet de mesurer les gradients de masse volumique
dans deux directions perpendiculaires à l’axe optique ([5])

Figure 2.1 � SchØma de principe
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Figure 2.2 � SchØma optique

Figure 2.3 � DØtail d’un plan de rØfØrence couleur

2.3 Traitement des images CBOS

2.3.1 GØnØralitØs
Les deux images (l’une dite de rØfØrence, sans Øcoulement, l’autre dite de me-

sure, avec Øcoulement) Øtant acquises à des moments di�Ørents et dans des condi-
tions di�Ørentes, leur traitement est basØ sur l’application d’une intercorrØlation ;
les points de l’arriŁre-plan (en couleurs) sont traitØs par l’algorithme pour produire
une mesure du champ vectoriel de dØplacements local dans la zone ØtudiØe.
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2.3.2 L’intercorrØlation
Le temps de calcul Øtant trŁs important pour un aØrodynamicien, il est prØfØ-

rable de passer dans le domaine de Fourier. Pour deux fonctions fa, fb de transfor-
mØes de Fourier respectives Fa et Fb, la relation suivante est vØri�Øe :

Le calcul de l’intercorrØlation est schØmatisØ ci-dessous :

Figure 2.4 � IntercorrØlation avec transformØe de Fourier rapide (FFT)

La transformØe de Fourier rapide est un algorithme couramment utilisØ en trai-
tement numØrique du signal pour transformer les donnØes discrŁtes du domaine
temporel dans le domaine frØquentiel, en particulier lors des analyses de spectre.
Son e�cacitØ permet de rØaliser des �ltrages en passant dans le domaine trans-
formØ.

2.3.3 ArriŁre-plan
Pour des mesures CBOS, le choix de l’arriŁre-plan conditionne la prØcision

des rØsultats.
L’arriŁre-plan utilise un motif (ou mouchetis) placØ à l’arriŁre du volume de test
et comprenant un ensemble de points en couleurs gØnØrØs par ordinateur. Ce mo-
tif doit avoir une frØquence spatiale ØlevØe a�n de prØsenter un fort contraste. Il
comprend gØnØralement une distribution alØatoire de minuscules points, dont la
rØpartition a ØtØ optimisØe.
Les couleurs utilisØes sont les couleurs primaires, rouge, vert, bleu (selon le mo-
dŁle de couleurs RGB), lesquelles peuvent Œtre facilement dØtectØes par des appa-
reils photos numØriques à capteur CMOS du commerce.
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Le motif est obtenu de la maniŁre suivante :
Une distribution identique pour chacune des couleurs primaires est e�ectuØe sur
l’image d’arriŁre-plan, qui conduit à un ensemble de points de couleurs pures et
points de couleurs composØes (voir �gures ci-aprŁs)

Figure 2.5 � Distribution des couleurs primaires

Figure 2.6 � Image d’arriŁre-plan en couleurs

Avec un taux de remplissage de 35% pour chacune des couleurs pures on ob-
tient une distribution maximale de couleurs pures. De plus, le taux de couleurs
composØes et celui de zones sans couleur est de l’ordre de 30%.
Un exemple d’image s’arriŁre-plan ainsi obtenue est reprØsentØe.

La taille des points doit thØoriquement Œtre supØrieure à la dimension des
pixels du capteur pour que les points soient correctement dØtectØs, mais su�sam-
ment faible pour obtenir un nombre su�sant de points par fenŒtre. ExpØrimenta-
lement, il a ØtØ montrØ que les points de l’arriŁre-plan devraient recouvrir environ
trois pixels du capteur.
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2.3.4 FenŒtres de corrØlation
Le programme est exØcutØ une premiŁre fois avec des grandes fenŒtres d’in-

terrogation pour lesquelles l’algorithme est capable de rØsoudre tous les dØpla-
cements (des fenŒtres de taille N = 128x128 pixels dØtectent des dØplacements
jusqu’à un tier de la fenŒtre, soit une taille d’environ 40 pixels). Les valeurs des
dØplacements sont alors mØmorisØes. Le programme est exØcutØ une deuxiŁme
fois, en utilisant des fenŒtres de dimensions plus petites (par exemple 32 pixels) ;
de plus, au lieu de corrØler deux fenŒtres situØes au mŒme endroit sur les deux
images, la fenŒtre de la seconde image est dØcalØe d’une valeur de dØplacement
imposØe, dite d’«o�set», correspondant aux dØplacements sauvegardØs lors de la
premiŁre exØcution du programme voir (Figure 2.7).

Figure 2.7 � RØsolution de grands dØplacements grâce à des «offset»

Ces fenŒtres Øtant de taille plus rØduite que les premiŁres, le nombre de dØ-
placements à calculer est plus ØlevØ. Une interpolation bilinØaire sur quatre points
permet d’associer une valeur d’«o�set» à chaque point de la nouvelle rØsolution
de la grille de mesure.

2.3.5 Traitement d’image
Le traitement tient compte du fait que l’appareil photo est ØquipØ de capteurs

pour les couleurs primaires rouge, vert, bleu. Les donnØes des capteurs sont direc-
tement stockØes sans aucun traitement ou compression prØalables, sous un format
raw.
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De par la dØcomposition en 3 couleurs primaires, 8 motifs de points ØlØmentaires
peuvent Œtre extraits de l’image (Figure 2.8) :

� un motif pour chacune des couleurs primaires (rouge, vert, bleu) ;
� un motif pour l’ensemble des couleurs secondaires ;
� 3 motifs dont les points contiennent respectivement le rouge, le vert, le bleu ;
� un motif des zones non colorØes, c’est-à-dire composØes de «points noirs».
La distorsion de l’image est estimØe en traitant sØparØment chacun des 8 mo-

tifs ØlØmentaires et en e�ectuant des intercorrØlations.
L’utilisation de fenŒtres d’interrogation glissantes permet d’augmenter la prØci-
sion de la mØthode ; chaque fenŒtre d’interrogation Øtant dØcalØe de un huitiŁme
dans les directions verticale et horizontale (Figure 2.9).

Figure 2.8 � Extraction des 8 motifs à partir de l’image CBOS
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Figure 2.9 � FenŒtre glissante

Figure 2.10 � Points voisins pris en compte pour la moyenne

A la �n, une valeur moyenne pour chaque emplacement est dØterminØe à l’em-
placement lui-mŒme et par les rØsultats d’interpolation entre des valeurs voisines
opposØes (Figure 2.10) ; les valeurs intervenant dans le calcul de la moyenne sont
soumises à des critŁres standards de sØlection a�n d’amØliorer la prØcision des
rØsultats.

2.3.6 Performances de l’algorithme
Depuis la mise en place de la technique de mesure, les mises à jour du logi-

ciel de traitement ont permis d’ajuster la rØpartition des intercorrØlations et donc
l’amØlioration de la prØcision des rØsultats et la qualitØ des images aprŁs traite-
ment.
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À titre d’exemple, les (Figures 2.11, 2.12 et 2.13) permettent, de comparer les
images obtenues pour une maquette de forme hØmisphŁre-cône dans un Øcoule-
ment à Mach 2, par strioscopie, par la premiŁre version de l’algorithme CBOS
et par la technique CBOS avec fenŒtres glissantes (derniŁre Øvolution de l’algo-
rithme).

Figure 2.11 � Strioscopie

Figure 2.12 � Premier traitement d’images CBOS
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Figure 2.13 � Traitement d’images CBOS

2.4 L’Øtude : la micro-tuyŁre MEMS

2.4.1 La micro-tuyŁre

Figure 2.14 � EclatØ d’une micro-tuyŁre MEMS [6]

Dans la Figure 2.14 ci-dessus, on peut voir une vue ØclatØe de la tuyŁre MEMS
qui sera utilisØe lors de l’essai. Comme on peut le constater, la gØomØtrie de la
tuyŁre est enfermØe entre deux plaques de pyrex, le but Øtant de canaliser le �ux
d’air provenant d’une source type (azote ou air) sous pression et ainsi de per-
mettre d’avoir en sortie de tuyŁre un jet à la vitesse imposØe par la gØomØtrie à
savoir Mach 1,91, voir �gure 2.15, reprØsentant une visualisation d’un jet au tra-
vers une tuyŁre MEMS.
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Figure 2.15 � Visualisation d’un jet d’une micro tuyŁre MEMS (ISL)

Figure 2.16 � Allure gØnØrale de la tuyŁre MEMS [6]

DØtails de l’allure gØomØtrique de la tuyŁre dite de Laval (�gure ci-dessus
2.16) :

� la sortie de la tuyŁre est de forme rectangulaire de longueur 1mm et de
largeur 0.5mm,

� la section au col est imposØe à 0.64mm a�n d’obtenir une vitesse de sortie
à Mach 1.91.
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Figure 2.17 � Photo de la sortie de la tuyŁre

2.4.2 Montage expØrimental

Figure 2.18 � SchØma Montage CBOS

Sur le schØma ci-dessus, la tuyŁre est montØe dans un dispositif mØcanique
permettant non seulement l’arrivØe d’air sous pression, mais encore l’ajustement
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en position par rapport à l’axe optique de la mesure. L’arriŁre plan colorØ est
constituØ de mouchetis imprimØ sur un support diapositive a�n d’obtenir une rØso-
lution su�sante pour la taille de l’expØrience. Une lampe �ash positionnØe à l’ar-
riŁre de la diapositive a pour vocation premiŁre d’apporter su�samment d’Ønergie
lumineuse pour obtenir une image correctement exposØe. Par ailleurs, cette Øner-
gie doit Œtre produite en un laps de temps assez court pour �ger le phØnomŁne
physique, permettant une observation des plus nettes, l’oscuritØ Øtant maintenue
par ailleurs. Par ailleurs, les distances ZB et ZC reprØsentent respectivement, la
distance arriŁre plan / axe jet tuyŁre et la distance focale.

Figure 2.19 � Photo Montage CBOS

La �gure ci-dessus reprØsente la disposition du montage qui a ØtØ utilisØ lors
des mesures CBOS. Le montage se compose :

� d’un appareil photo Canon EOS-1Ds Mark II,
� d’un objectif ayant une focale de f=63mm,
� d’une tuyŁre MEMS à Mach 2 alimentØe par de l’azote à 15 bars,
� d’un gØnØrateur de lumiŁre (type �ash) et
� d’un arriŁre plan couleur (type diapositive)
Le principe de la mØthode Øtant principalement basØ sur la capacitØ du rØcep-

teur à distinguer les di�Ørentes couleurs de l’arriŁre plan. Il est donc primordial
de recueillir ces informations dans les meilleures conditions possibles. Ceci im-
pose un appareil photo, performant ayant une trŁs bonne rØsolution et un temps de
pause ajustable (dans notre cas nous avons utilisØ le Canon EOS-1Ds Mark II).
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Figure 2.20 � Canon EOS-1Ds Mark II

La mise en place de la manipulation pour les mesures CBOS requiŁre du temps
puisqu’il faut ajuster l’ensemble de la boucle de mesure.
En e�et, le processus d’optimisation du montage optique est de type itØratif,
puisque le but est à la fois d’obtenir une mise au point sur le fond, mais Øgale-
ment un objet net, tout en assurant un grandissement adaptØ. Toute la di�cultØ
rØside dans l’ajustement des distances entre le fond, le jet, l’objectif et le capteur
matriciel du canon 1Ds.

2.4.3 Les rØsultats
Lors des premiers montages, je n’ai pas rØussi à visualiser l’Øcoulement de

maniŁre signi�cative, le dØplacement observØ aprŁs traitement n’Øtait pas su�-
samment exploitable. J’ai donc procØdØ à des optimisations dans le but de corriger
le manque d’informations de mes rØsultats. Pour ce faire, j’ai par exemple modi�Ø
la source lumineuse (gØnØrateur de �ash), fait varier l’ouverture du diaphragme
de l’objectif (ce qui permet de modi�er la profondeur de champ voir �gure 2.21)
et ajustØ la zone reprØsentant l’arriŁre plan.
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Figure 2.21 � SchØma ouverture diaphragme

En procØdant ainsi, j’ai pu optimiser la sensibilitØ du montage et ainsi aug-
menter les dØplacements apparents de l’arriŁre plan.

AprŁs bien des ajustements, l’utilisation d’un objectif de 63mm à permis d’ob-
tenir des rØsultats satisfaisants. J’ai ainsi pu �xer les paramŁtres suivants à l’ins-
tallation (voir schØma �gure 2.22) :

� Distance ZB = 29,5mm, ZC = 75,5mm
� Objectif avec focale de 63mm
� Taille pixel = 500 pxl/mm
� Ouverture diaphragme f/15 (valeur objectif) avec un temps d’exposition de

2,5 sec (�xØ par l’appareil photo) a�n d’assurer la coincidence avec le coup
de �ash.
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Figure 2.22 � SchØma ouverture diaphragme

Une information importante qu’il a fallut �xer avant le traitement des images
CBOS, Øtait le nombre de pixel par millimŁtre au niveau du jet et au niveau de
l’arriŁre plan.

Grâce à des images d’Øtalonnage du grandissement (�gure 2.23), j’ai pu mesu-
rer un rapport de 500 pxl/mm au niveau du jet et 334 pxl/mm au niveau de l’arriŁre
plan. Ces informations permettent de dØ�nir de maniŁre prØcise le grandissement
de l’image et ainsi de parfaire la con�guration du logiciel de traitement CBOS.
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Figure 2.23 � mesure de rØfØrence 500pxl et mesure de rØfØrence 334pxl

Les rØsultats prØsentØs dans le paragraphe suivant ont ØtØ obtenus avec la der-
niŁre version du programme de traitement CBOS, en utilisant la micro-tuyŁre
MEMS. A�n de pouvoir visualiser qualitativement l’allure des dØplacements cal-
culØs, deux images seront systØmatiquement prØsentØes : La paire d’image CBOS
à traiter ainsi que le rØsultat donnØ par le programme d’intercorrØlation.
Les images CBOS acquises sont toutes de 4492 x 3328 pixels. La taille de la
fenŒtre d’interrogation est prØcisØe à chaque fois. L’unitØ utilisØe (axes vertical,
horizontal et amplitude des dØplacements) est le pixel.

Ce n’est donc qu’aprŁs avoir e�ectuØ l’ensemble des mesures que l’on va pou-
voir commencer à appliquer le traitement via le logiciel de CBOS dØveloppØ par
l’ISL.
L’utilisation de cette technique de mesure associØe au traitement de l’image par
le logiciel de CBOS va nous permettre de comprendre de maniŁre plus prØcise la
structure de notre jet.
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L’image (�gure 2.24) a ØtØ traitØe avec des fenŒtres d’interrogation de taille 32
pixels. Le rØsultat de l’intercorrØlation est prØsentØ sur la (�gure 2.25).

Figure 2.24 � rØfØrence sans Øcoulement et avec Øcoulement

Sur la (�gure 2.24), il est impossible de distinguer clairement la formation des
systŁmes d’ondes de choc en sortie de la tuyŁre convergente-divergente du jet. Il
n’y a aucune di�Ørence de couleur ou de contraste entre les compressions et les
dØtentes. Cependant, le programme de traitement dØtermine les dØplacements de
maniŁre prØcis, voir (�gure 2.25).
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Figure 2.25 � DØplacements et reconstructions du champ de masse volumique

Sur ces �gures, les valeurs calculØes sont positives car il s’agit de la valeur ab-
solue du dØplacement. On arrive à visualiser le systŁme d’ondes de choc mais pas
de maniŁre prØcise. Pour rappel, un des grands intØrŒts de la technique CBOS est
de pouvoir quanti�er les variations de masse volumique, contrairement à d’autres
mØthodes optiques (exemple, la strioscopie donne des rØsultats quantitatifs). Les
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dØplacements calculØs par le programme sont connus avec une prØcision de �3%.
Un autre aspect important identi�Ø lors des mesures CBOS vient de la vitesse

d’Øjection. En e�et, nous avons rØussi à mesurer une vitesse autour de mach 1,83
en sortie de tuyŁre. Le problŁme vient du fait que si l’on prend en compte la gØo-
mØtrie de la tuyŁre en se basant sur la table des chocs en Øcoulement supersonique
(utilisation des paramŁtres gØomØtriques de la tuyŁre rapport des sections de sortie
par la section au col), on arrive à une vitesse thØorique de l’ordre de Mach 1,91.
Une des hypothŁses à cette di�Ørence de vitesse peut provenir de la prØcision de
la mesure. En e�et, les valeurs de pression envisagØes sont analysØes de façon dis-
crŁte et non continue. De ce fait, en calculant le rapport de pression pour les jets
qui semblent adaptØs, la table des Øcoulements nous fournit une valeur de nombre
de mach comprise entre 1,77 (à 5,5 bar) et 1,83 (à 6 bars).

Un autre aspect concerne le dØveloppement de la couche limite dans la micro-
tuyŁre. On sait que la couche limite se dØveloppe quand il y a une forte di�Ørence
de vitesse entre la paroi et l’Øcoulement. On va alors travailler sur l’Øpaisseur de
dØplacement.

Pour bien comprendre ce qui se passe, je vais m’intØresser à l’utilisation de la
tuyŁre de Laval.

2.4.4 Utilisation de la tuyŁre de Laval
Le gaz dans la tuyŁre de Laval, va se dØtente et Œtre guidØ grâce à un convergent

et un divergent (�gure 2.26) qui permettent d’obtenir un Øcoulement unidirection-
nel et uniforme à la fois en vitesse, en densitØ, mais aussi en tempØrature puisque
les collisions sont su�samment nombreuses pour assurer l’Øquilibre thermodyna-
mique.
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Figure 2.26 � TuyŁre de Laval

Lorsqu’une tuyŁre de Laval est bien adaptØe, la dØtente à travers celle-ci se fait
de maniŁre isentropique c’est-à-dire adiabatique (pas d’Øchange de chaleur donc
peu de frottements) et rØversible.

A�n de comprendre le comportement du gaz à travers la tuyŁre de Laval, Øcri-
vons l’Øquation de continuitØ (ou de conservation de la masse) entre l’entrØe et la
sortie de la tuyŁre, pour un �uide non visqueux, en nØgligeant les e�ets de trans-
fert de chaleur sur les parois de la tuyŁre. On a :

Avec A la section de la tuyŁre, n*, a*, et v*, les paramŁtres tels que M = 1
soit v = a, c’est-à-dire le moment oø l’Øcoulement devient sonique. Il est alors
possible d’exprimer le rapport A/A* uniquement en fonction du nombre de Mach
M et du coe�cient  du gaz à l’aide des Øquations prØcØdentes. On obtient :

Si l’on trace maintenant la courbe A/A* en fonction du nombre de Mach M,
c’est-à-dire l’Øvolution de la section de la tuyŁre en fonction du nombre de Mach
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pour l’obtention d’une dØtente isentropique (en prenant  = 7/5, cas des gaz di-
atomiques), on obtient le graphique suivant :

Figure 2.27 � Section d’une tuyŁre de Laval en fonction du nombre de Mach

Ce graphique montre bien que pour avoir une dØtente isentropique à travers la
tuyŁre, il est nØcessaire que celle-ci se compose de deux parties, une partie conver-
gente dans laquelle le gaz commence à Œtre accØlØrØ (en restant subsonique M<1)
jusqu’à atteindre un nombre de Mach Øgal à 1 dans la zone de section la plus faible,
que l’on appelle le " col " de la tuyŁre. Ensuite, la tuyŁre possŁde une partie diver-
gente dans laquelle le gaz continue d’Œtre accØlØrØ et devient supersonique (M>1).
La qualitØ de l’Øcoulement en sortie de tuyŁre dØpend essentiellement du pro�l de
la partie divergente mais aussi de la pression de la chambre dans laquelle se fait
la dØtente. Si cette pression n’est pas adaptØe, des ondes de chocs obliques vont
Œtre crØes dans la partie divergente et on n’obtiendra pas un Øcoulement rectiligne
en sortie de tuyŁre. Pour adapter les tuyŁres, il est donc nØcessaire d’e�ectuer des
calculs plus consØquents en prenant cette fois-ci en compte les e�ets de viscositØ
et d’Øchange de chaleur avec les parois de la tuyŁre.

Dimensionnement des tuyŁres de Laval :
Le calcul exact du pro�l d’une tuyŁre de Laval fonctionnant dans des conditions
prØcises de tempØrature et de pression, et prenant en compte les phØnomŁnes de
viscositØ et des Øchanges de chaleur, n’est pas une tâche facile. Un tel calcul impli-
querait une rØsolution inverse des Øquations de Navier-Stokes pour le mouvement
du gaz, couplØes aux Øquations de l’Ønergie et de continuitØ. Le problŁme consiste
à dØterminer les bonnes conditions aux limites (par exemple : la forme de la paroi
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pour laquelle la vitesse est nulle et la tempØrature �xØe), a�n d’obtenir un Øcou-
lement dont le c�ur est uniforme et isentropique. MŒme si la viscositØ des gaz
est faible on doit en tenir compte dans les calculs. En e�et il existe toujours une
couche limite d’Øpaisseur � (�gure 2.28) entre la paroi de la tuyŁre et le coeur
isentropique.

Figure 2.28 � Ecoulement supersonique de la couche limite en tuyŁre de Laval

Cependant, on peut rØsoudre le problŁme si on le dØcompose en deux Øtapes
en utilisant une mØthode de perturbations ([16] et [17]). Le premier pas consiste
alors à considØrer que le �uide est parfait (sans viscositØ et en nØgligeant les pertes
d’Ønergies) et à rØsoudre les Øquations d’Euler dans le cas d’un �uide compres-
sible et isentropique. Ceci permet d’obtenir le contour d’une tuyŁre idØale. On
applique ensuite une mØthode de perturbations en tenant compte de l’Øpaisseur �
de la couche limite dans laquelle des phØnomŁnes de viscositØ et de transfert de
chaleur ont lieu, ce qui permet de dØ�nir le contour rØel de la tuyŁre.
Pour que le pro�l d’une tuyŁre soit de bonne qualitØ, il est essentiel que l’Øpais-
seur de la couche limite ne soit pas trop importante par rapport à celle du noyau
isentropique. En e�et, la couche limite a tendance à ralentir le gaz, et si son Øpais-
seur � devient grande en comparaison de celle du c�ur uniforme et isentropique
L, alors le c�ur va se rØtrØcir peu à peu jusqu’à ce que l’Øcoulement devienne
entiŁrement visqueux.

2.4.5 Conclusion
La technique CBOS s’appuie sur l’utilisation d’un arriŁre-plan en couleurs.

Deux images sont acquises à des moments di�Ørents et dans des conditions dif-
fØrentes et l’application d’une intercorrØlation permet de calculer le champ de
dØplacement des points de l’arriŁre-plan. Le programme de traitement d’images
isole automatiquement la position de la maquette dans l’image. Par l’ajout d’un
«o�set» permettant de dØtecter des dØplacements importants, la technique CBOS
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peut Œtre utilisØe pour des Øcoulements à trŁs forts gradients de masse volumique.
Nous n’avons malheureusement pas pu faire l’ensemble des manipulations initia-
lement prØvu pour des raisons de logistiques et de disponibilitØs du matØriel et
d’e�ectif de l’ISL.
Nous aurions voulu caractØriser le jet en trois dimension (3D) par un balayage de
90	 autour de l’axe du jet. La caractØrisation des rØsultats par le traitement CBOS
couplØs avec la reconstruction numØrique du jet nous auraient permis de faire de
cette Øtude une analyse complŁte.
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Chapitre 3

Les Peintures Sensibles à la Pression
ou PSP

3.1 Introduction
Les essais en sou�erie aØrodynamique sont rØalisØs a�n de satisfaire à plu-

sieurs objectifs. En sou�erie industrielle, il s’agit gØnØralement de contrôler et de
complØter la connaissance des performances attendues d’une maquette telle que
celle d’un avion commercial. En sou�erie de recherche, les objectifs sont plus
souvent la construction de bases de donnØes destinØes à la validation de codes de
calcul. En�n, un dernier objectif est la recherche exploratoire sur des concepts
nouveaux (contrôle de trajectoire, augmentation de la portØe,. . .) ou des con�gu-
rations innovantes.
Les mesures sont le fondement des essais en sou�erie. La mesure de pression
pariØtale (en surface de maquette) est une constante et rares sont les essais ne
donnant pas lieu à des mesures de pression.
La connaissance de la rØpartition de pression sur la surface d’une maquette permet
d’en dØduire les forces d’une part, puis les coe�cients aØrodynamiques liØs à la
pression s’exerçant sur le projectile. On recueille alors de prØcieuses informations
sur son comportement en vol, telle que la traînØe, des phØnomŁnes de dØcrochage
turbulent, . . ..
La mØthode PSP apporte une mesure de pression pariØtale, par visualisation op-
tique, donc non intrusive et globale. Chaque pixel enregistrØ par la camØra devient
une information de pression.
Mais l’application de cette mØthode pour des mesures en Øcoulement superso-
nique, engendre de nombreuses di�cultØs. La tenue de la peinture, les problŁmes
de sensibilitØs pour les basses tempØratures, les faibles pressions à mesurer en sont
quelques exemples.
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Dans cette manipulation, les rØsultats obtenus par la mØthode PSP seront uti-
lisØs de maniŁre qualitative. On ne va pas communiquer un niveau de pression
pariØtale, mais essayer d’estimer l’impact que peut avoir sur la surface du projec-
tile un jet positionnØ de di�Ørente maniŁre et dans des con�gurations di�Ørentes.
On va donc rechercher le bon positionnement du jet a�n de perturber l’Øcoule-
ment de maniŁre optimum. De cette maniŁre on va essayer d’identi�er le prØsence
d’une ampli�cation des e�orts ou des forces de pression, c’est à dire que l’on veut
Øtudier si le jet va avoir un e�et de levier sur le pilotage du projectile.

3.2 Qu’est-ce que la PSP

3.2.1 Principe
[1] Le principe de mesure de la pression à l’aide de peintures PSP est le sui-

vant : la surface de la maquette ØtudiØe est recouverte d’une peinture luminescente.
La luminescence dØsigne le phØnomŁne d’Ømission de lumiŁre par un matØriau
lorsqu’il est excitØ par une radiation lumineuse à une longueur d’onde prØfØren-
tielle. ÉclairØe par une source lumineuse (lampe UV, laser, etc.) dans la plage
d’excitation des molØcules luminescentes, la peinture Ømet alors une lumiŁre de
longueur d’onde supØrieure (d’aprŁs la loi de Stokes), souvent comprise entre 600
et 800nm, captØe par une camØra CCD. Un �ltre optique permet de sØparer les lon-
gueurs d’onde d’excitation et de luminescence au niveau de la camØra. L’intensitØ
de la luminescence peut Œtre reliØe à la pression par utilisation de luminophores
sensibles à l’oxygŁne (Figures 3.1 et 3.2). Dans ce cas, la luminescence est inhi-
bØe par la prØsence de molØcules de di-oxygŁne (l’intensitØ lumineuse vue par la
camØra diminue avec l’augmentation de pression). C’est ce que les anglo-saxons
nomment le phØnomŁne de "quenching".

3.2.2 Composition d’un revŒtement PSP
La composition typique d’un revŒtement PSP est prØsentØe sur la �gure 3.2.

Le projectile est recouvert d’une couche Øcran, de l’ordre de 20�m, qui a deux
fonctions. La premiŁre est de cacher la luminescence naturelle du matØriau de la
maquette a�n d’Øviter un mØlange avec le spectre d’Ømission du revŒtement PSP.
La deuxiŁme fonctionnalitØ est d’augmenter l’intensitØ de l’Ømission en rØ�Øchis-
sant aussi bien le rayonnement d’excitation incident que l’Ømission propre des
PSP. Certaines peintures proposent d’Øliminer cette couche Øcran par la prØsence
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Figure 3.1 � SchØma de principe Øclairement d’une peinture PSP

Figure 3.2 � Principe de mesure de la pression d’une peintures PSP

de �nes particules de dioxyde de titane (TiO2). Cette solution permet de limiter le
nombre de couches à dØposer.
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3.3 Installation et Montage expØrimental

3.3.1 Installation utilisØe : Sou�erie S20
La sou�erie S20 est une sou�erie à rafales à tuyŁres interchangeables. Il est

possible avec cette installation d’atteindre des nombres de Mach allant de 1,2 à
4,4. L’alimentation en air comprimØ est assurØe par une sØrie de 24 rØservoirs
d’une capacitØ d’un mŁtre cube chacun, sous 250 bars. La section carrØe de la
veine d’essais mesure 20x20cm2. Cela permet gØnØralement d’utiliser des mo-
dŁles de calibre variant entre 10 et 40 mm à une incidence comprise entre �15 �

et +15� . On se rØfØrera au tableau ci-dessous pour les caractØristiques de l’ins-
tallation. Celui-ci regroupe la pression et la tempØrature totale, la pression et la
tempØrature statique ainsi que la vitesse de l’air dans le rhombe de Mach et en�n
le dØbit masse d’air dans l’installation, ce, en fonction du nombre de Mach de la
tuyŁre mise en place. Certaines grandeurs sont des valeurs de consigne tandis que
les autres sont calculØes par la thØorie des Øcoulements isentropiques en Øvolution
quasi monodimensionnelle.

Nombre de Mach 1,2 1,7 2 2,06 2,43 3 3,06 4 4,38

Pt (bar) 4,50 4,50 4,50 4,50 6,50 7,00 7,00 16,00 18,00

Pression veine (mbar) 1855,7 911,7 575,1 523,8 424,3 190,6 174,2 105,4 72,3

Tt (Kelvin) 300 300 300 300 300 300 300 300 300

Temp veine (Kelvin) 232,92 190,11 166,67 162,27 137,55 107,14 104,43 71,43 62,02

Vitesse veine (m/s) 368,38 471,49 519,36 527,84 573,26 624,62 629,00 680,00 693,85

DØbit masse (Kg/s) 39,97 30,79 24,41 23,20 24,08 15,13 14,29 13,66 11,02

Table 3.1 � CaractØristiques de la souf�erie S20

57



Figure 3.3 � SchØma de la souf�erie S20

Figure 3.4 � Souf�erie S20 à Mach 2

3.3.2 Montage expØrimental
Le montage est constituØ d’un ØlØment d’Øclairage et d’un ØlØment de rØcep-

tion (�gures 3.5 et 3.6) :
� l’Øclairage (donc l’excitation des molØcules de PSP) est assurØ par des lampes

à base de matrices de LED :
� la rØception est une camØra CCD devant laquelle un �ltre passe-haut est

montØ. Le �ltre permet d’observer le rayonnement luminescent de la pein-
ture sans Œtre perturbØ par le rayonnement de l’Øclairage, dont le spectre est
situØ vers de plus faibles longueurs d’ondes.
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Figure 3.5 � Montage PSP

Figure 3.6 � SchØma simpli�Ø du montage

3.3.3 Source d’excitation
Nous utilisons deux lampes de forte puissance contenant une matrice de 76

LEDs Ømettant à une longueur d’onde de 405nm. Chaque lampe fournit une puis-
sance continue de 2.7W. La matrice de LEDs Ømet suivant un angle d’Ømission de
100� . Il est Øgalement possible de commander cette lampe en mode pulsØ pour les
applications PSP en mØthode de durØe de vie (Lifetime). Le front de montØe est
alors infØrieur à 10�s et le front de descente de 150�s.

3.3.4 CamØra scienti�que
Le principe de la mØthode Øtant principalement basØ sur l’intensitØ de �uores-

cence, il est primordial de recueillir ces informations dans les meilleures condi-
tions possibles. Ceci impose une camØra scienti�que performante avec une trŁs
bonne e�cacitØ quantique, possØdant un bruit faible, une grande �nesse de co-
dage, le tout sur une rØsolution ØlevØe.
Pour l’acquisition des images de mesure, nous avons utilisØ une camØra SensiCam
QE 12 bits de rØsolution, 1280 x 1024 pixels (�gure 3.7).
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Figure 3.7 � CamØra SensiCam QE

3.3.5 La peinture
La peinture utilisØe est fournie par la sociØtØ ISSI (USA), à base de platine

avec une matrice cØramique (lisse et dure). Aucune sous-couche n’est nØcessaire
du fait de l’opacitØ su�sante de la matrice (�gure 3.8).

Figure 3.8 � Courbe d’Øtalonnage de la peinture fournit par ISSI

A�n de garantir une rØponse uniforme de la peinture (en intensitØ et en temps
de rØponse), il est important d’appliquer la peinture de maniŁre homogŁne sur la
zone à visualiser. Dans notre Øtude nous avons utilisØ la mØthode de la pulvØrisa-
tion par pistolet pneumatique (�gure 3.9).
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Figure 3.9 � SchØma de montage du dispositif de peinture

AprŁs le dØpôt, la peinture est immØdiatement mise en Øtuve à 65	C pendant
20 minutes (donnØes provenant du fournisseur) a�n de rØduire la sensibilitØ de la
peinture à la tempØrature.

Le principal danger pour l’opØrateur est la prØsence de solvants. Lors du dØpôt
de la peinture, l’Øvaporation des solvants conduit à la polymØrisation de la pein-
ture (pouvant Œtre accØlØrØe en Øtuve). Il est donc impØratif de se protØger contre
ces vapeurs lors du dØpôt sur les projectiles.

3.3.6 La maquette
La maquette est de forme cylindrique de type cône-cylindre, elle mesure 20

cm de longueur pour un diamŁtre D = 40 mm et est composØe par un cône de
longueur de deux fois le calibre (2 calibres).
Des trous ont ØtØ percØs dans l’axe au niveau de la jonction cône cylindre (�-
gures 3.10 et 3.11), a�n de gØnØrer un jet supersonique normal à la surface de la
maquette.
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Figure 3.10 � GØomØtrie de la maquette cylindrique

Figure 3.11 � Visualisation des trous utilisØs pour rØaliser un jet

Un dispositif de mise en incidence de la maquette est Øgalement utilisØ. Celui-
ci va permettre la mise en incidence de la maquette �xØe à 15	 pendant la rafale.
On va Øgalement ajouter à ce dispositif, une arrivØ d’air qui va servir à alimenter
le trou au niveau de la maquette. La pression qui sera utilisØe pendant l’essai à ØtØ
�xØe à 5 bars.

3.4 Conditions de mesure par PSP
Les mesures de pression par PSP ont ØtØ e�ectuØes à un nombre de Mach de 2

et avec une incidence �xe de 15	. Cette incidence correspond à l’incidence maxi-
male atteignable avec le support de maquette utilisØ.

62



Figure 3.12 � Visualisation de la manipulation avec maquette à incidence nulle

Figure 3.13 � Visualisation du positionnement de la maquette à incidence 15	

3.5 MØthode de traitement des images utilisØe
Le traitement des donnØes est e�ectuØ via le logiciel PSP dØveloppØ par l’ISL.

L’objectif principal est le traitement des images d’intensitØ obtenues par la camØra
CCD pour l’extraction de l’information en pression. Les Øtapes principales de ce
traitement sont e�ectuØes par les fonctions suivantes :

63



� traitement d’images pour l’Øtalonnage des peintures et la conversion des
images d’intensitØ en informations de pression ou de tempØrature,

� positionnement dans l’espace de la camØra et de la maquette,
� recalage prØcis des images,
� gØnØration de maillage du projectile pour la visualisation en trois dimen-

sions des rØsultats,
� post-traitement pour l’extraction des rØsultats.

Les di�Ørentes Øtapes de mise en oeuvre dans ce logiciel, ne seront pas traitØes
dans le prØsent mØmoire, voir rØfØrences [2] et [20].

3.6 Etalonnage de la camØra
A�n de traiter les images de façon prØcise, il est nØcessaire de pouvoir identi-

�er de maniŁre exacte le positionnement de la camØra dans l’espace.
L’objectif est de pouvoir a�ecter un maillage 3D à notre image 2D du projec-
tile en vue de l’exploitation quantitative des rØsultats et leur comparaison avec
d’autres mØthodes de mesure (par capteurs de pression, simulation numØrique,. . .).
Par convention, l’origine du repŁre dans l’espace est l’extrØmitØ du projectile.

Figure 3.14 � SchØma du dispositif

Les axes X, Y et Z constituent un repŁre orthonormØ direct. Z est vertical
orientØ vers le haut, X et Y sont horizontaux, X parallŁle à l’Øcoulement amont et
orientØ dans le sens de l’Øcoulement.
Le positionnement de la camØra et de la maquette dans l’espace s’e�ectue à l’aide
d’une mire en damier à trois dimensions.
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Figure 3.15 � Exemple d’image reprØsentant la mire 3D

La mire 3D est placØe dans la veine de la sou�erie à l’endroit mŒme oø se
placera le projectile. Elle est maintenue en place par un support installØ sur le sys-
tŁme de �xation de la sou�erie, permettant de connaître prØcisØment la relation
spatiale entre la mire 3D et les maquettes. La mire 3D peut pivoter de maniŁre
prØcise suivant les axes X et Z. Le centre de rotation se situe au centre du cube
de la mire. On positionne la mire a�n de rendre visible un maximum de points
de contrôle. Il s’agit donc d’obtenir une image, enregistrØe par la camØra, des
trois plans des damiers. La taille d’un carreau est de 10mm. L’image en deux
dimensions enregistrØe par la camØra est dØformØe par la perspective de l’angle
d’observation. Nous allons nous servir de la dØformation des trois damiers pour
calculer la position dans l’espace du point d’observation de la camØra. Grâce à
une matrice de transformation, nous pourrons projeter l’image de mesure en deux
dimensions sur le maillage du projectile en trois dimensions, voir �gure suivante.
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3.7 RØsultats expØrimentaux
Dans ce paragraphe, je ferai une analyse dØtaillØe des mesures faites pendant

les essais par peinture sensible à la pression. Je rappelle que les essais menØs pen-
dant cette campagne PSP, cherchent à mettre en Øvidence l’impact d’un jet placØ
aprŁs la jonction cône/cylindre de la maquette sur l’Øcoulement.

Rappel des conditions d’essais :
� Maquette cône/cylindre type projectile,
� Jet provenant d’une source d’alimentation externe à 5 bars et positionnØ

juste aprŁs la jonction cône/cylindre,
� Utilisation d’un dispositif permettant la mise en incidence de la maquette

durant les rafales (incidence maxi 15	), durØe 30sec. environ pour chaque
rafale

� Sou�erie S20 de l’ISL avec gØomØtrie �xØe pour des rafales à Mach 2,
� Eclairement par deux lampes à LED de puissance continue de 2.7W,
� CamØra SensiCam QE 12bits avec rØsolution de 1280 x 1024 rØglØ sur

200ms/img,
� Peinture PSP fournie par la sociØtØ ISSI (USA),
� Traitement des images au travers l’utilisation d’un logiciel dØveloppØ à

l’ISL.
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Les Øtapes que nous avons suivi lors de chaque manipulation sont les sui-
vantes :

Figure 3.16 � Diagramme de dØroulement de la manipulation

Je rappelle que le but de cette manipulation est de trouver le meilleur position-
nement du jet a�n que celui-ci ait le plus d’in�uence sur l’Øcoulement à la surface
de la maquette à une incidence de 15	. Pour se faire, nous avons mesurØ le jet
dans di�Ørentes positions, c’est à dire la rotation de la maquette autour de son axe
longitudinale à di�Ørents angles. En �xant le repŁre zØro (0), sortie du jet axe Y,
comme la mesure de dØpart, nous avons balayØ 90	 de mesure tous les 5	.

3.7.1 Images brutes
La �gure 3.17 montre deux exemples d’images brutes de la maquette cône

cylindre. On note la di�Ørence de luminositØ (liØe à la pression) entre ces deux
images, en particulier sur la partie conique de la maquette.
En haut : image de rØfØrence (sans vent, sans jet) ; en bas : image de mesure (avec
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vent, avec jet)

Figure 3.17 � Exemples d’images brutes de la maquette «cône-cylindre» :

Cette �gure met aussi en Øvidence des points de repŁre noirs matØrialisant
quelques gØnØratrices sur la maquette. Ces points de repŁres servent à e�ectuer
un recalage optimal de l’image de rØfØrence. La maquette peut se dØplacer lØgŁre-
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ment au cours de l’essai, sous l’e�ort excercØ par les forces de pressions. A�n de
pouvoir exploiter ces images, nous devons utiliser le logiciel de traitement PSP,
voir rØfØrences [2] et [20].

On peut dØjà observer une di�Ørence au niveau des deux images. La rØpartition
de la luminositØ à la surface de l’image du haut (sans Øcoulement) est uniforme
sur la surface de la maquette. Seule la pointe n’est pas trŁs visible, comme on va
le voir par la suite.
Lorsque l’on identi�e la rØpartition de la luminositØ sur les deux images, on
constate dans un premier temps que l’image du dessous est plus sombre que celle
du dessus. Par ailleurs, la rØpartition de la luminositØ permet d’identi�er les zones
de dØpressions (relativement plus claires) à la surface de la maquette. La prØsence
du jet est correctement identi�able. Le traitement va donc permettre une identi�-
cation plus prØcise de ces changements d’Øtat à la surface de la maquette.

Note : C’est à partir du rØsultat des images brutes que l’on peut de maniŁre
relativement prØcise savoir si l’application de la peinture à la surface de la ma-
quette a ØtØ correctement faite. Une rØpartition homogŁne permettra de mettre en
Øvidence un maximum de dØtails lors du traitement numØrique.
On constate Øgalement que l’application de la peinture n’a pas ØtØ faite sur l’en-
semble de la maquette. En e�et, lorsque l’on regarde plus attentivement la pointe
de la maquette, on s’aperçoit qu’elle n’est simplement pas visible. A�n de rØduire
les coßts (prix de la peinture), il n’a pas ØtØ utile de recouvrir la pointe de la ma-
quette puisque celle-ci se trouve en dehors de la zone à mesurer.

3.7.2 Images aprŁs traitement
Sur les rØsultats suivants, post-traitement PSP, seul les angles azimutaux de jet

allant de 45	 à 70	 on ØtØ gardØs. AprŁs le traitement de l’ensemble des mesures,
une analyse visuelle nous à permis de ne retenir que certains rØsultats, ceux qui
nous permettaient d’observer des e�ets importants du jet sur l’Øcoulement princi-
pal. Le paramŁtre d’orientation du jet est di�cile à �xer par des moyens unique-
ment thØoriques et il est choisi de maniŁre empirique. Cette Øtude paramØtrique
vise à dØterminer la con�guration la plus e�cace et c’est dans ce contexte que les
angles de 45	 à 70	 ce sont rØvØlØs Œtres les plus intØressants qualitativement.
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Figure 3.18 � RØsultat sans jet

La �gure 3.18 reprØsente la vue de la maquette aprŁs traitement PSP pour
un Øcoulement sans jet et à incidence 15	. Cette visualisation va nous permettre
d’identi�er lors des essais avec jet, son in�uence sur la rØpartition de la pression
pariØtale.

Figure 3.19 � RØsultat à jet Øtabli à 45	

La �gure 3.19 pour un jet Øtabli à 45	, permet de visualiser, la rØpartition de la
pression pariØtale. L’Øchelle de couleurs situØe sur la partie de droite reprØsente le
rapport d’intensitØ entre l’image de rØfØrence et l’image de mesure et n’est donc
absolument pas quantitative. Elle permet tout de mŒme d’identi�er les zones à
forte pression en rouge et les zones à faibles pressions en bleu.
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Une premiŁre analyse permet d’identi�er trois zones qui sont la partie supØrieure
du cône d’une part et du cylindre d’autre part ainsi que la partie infØrieure de la
maquette. On constate qu’au niveau du cône les pressions sont globalement plus
importantes que sur le cylindre. On constate Øgalement une surpression sur la par-
tie infØrieure de la maquette (intrados). Par ailleurs, la zone d’in�uence du jet est
situØe sur l’extrados, dans la partie cylindrique.
L’Øcoulement autour de la maquette pourrait Œtre dØcrit par une mØthode de petites
perturbations, exceptØ dans la zone de sillage au dos de la maquette, oø apparait
un dØcollement. Or, la zone d’in�uence du jet est situØe sur l’extrados, dans la
partie cylindrique oø le dØcolement prend naissance.

Figure 3.20 � Zone d’in�uence du jet

Sur l’image 3.23, j’ai volontairement zoomØ la zone d’in�uence du jet. On
peut identi�er sur la partie droite de l’image un point bleu qui reprØsente la sor-
tie du jet. Autour de celui-ci, juste en amont, on constate qu’il y a une formation
d’une zone relativement �ne mais parfaitement identi�able qui vient entourer la
sortie du jet et son Øcoulement jusqu’à relativement loin en aval de la maquette.
Pour bien comprendre ce qui se passe dans cette rØgion de l’Øcoulement il est es-
sentiel de revenir sur la topologie du microjet.

A�n d’Øtudier plus �nement l’interaction entre le jet de contrôle et la couche li-
mite, il est nØcessaire de connaître de maniŁre approfondie la topologie de l’Øcou-
lement gØnØrØ par un jet dans un Øcoulement transverse. Les donnØes existantes
dans la littØrature, rØfØrences [18], montrent qu’il s’y forme un tourbillon en fer à
cheval (horseshoe vortex) à la base du jet, en zone de trŁs proche de la paroi �gure
3.21.
Il est a noter que cette rØfØrences sert uniquement à visualiser les structures en fer à
cheval qui se forment autour du jet. Les deux reprØsentations suivantes mettent en
avant un jet subsonique dØbouchant dans un Øcoulement transverse subsonique.
Les structures sont Øgalement prØsentent en supersonique pour un Øcoulement
transvers supersonique.
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Figure 3.21 � Topologie du jet d’aprŁs Hasselbrink JR et Mungal (2001).

Le jet se termine alors par une paire de tourbillons contrarotatifs au niveau de
la couche de mØlange. Les interfaces du jet avec l’ Øcoulement transverse sont le
siŁge du dØveloppement de tourbillons. Comme l’illustre la �gure 3.22, un tel jet
gØnŁre des systŁmes de vorticitØ trŁs divers.

Figure 3.22 � Jet dans un Øcoulement transverse d’aprŁs New et Soria (2004).

Le recollement de la couche limite s’e�ectue par consØquent par l’un des deux

72



mØcanismes suivants :
� Le tourbillon en fer à cheval va Ønergiser la zone de �uide de proche paroi

fortement ralentie et Øventuellement provoquer une transition de la couche
limite, favorisant ainsi le recollement,

� La paire de tourbillons contrarotatifs advectØe le long du pro�le va avoir
pour consØquence de mØlanger le �uide mort en proche paroi avec le �uide
à haute Ønergie cinØtique de la couche de mØlange. Les disparitØs ØnergØ-
tiques responsables du dØcollement disparaissant, la couche limite sera à
mŒme de recoller.

Maintenant que l’on connait le mØcanisme d’interation du jet avec la couche
limite, il est intØressant d’identi�er, sur l’image 3.23, les vortex provenants du
jet qui vont intØragir avec la zone du dØcollement normale de la maquette. L’in-
�uence du jet est telle que ce dernier permet dans cette con�guration de modi�er
le dØcollement gØnØral de la maquette.

Figure 3.23 � Zone d’in�uence du jet

Sur les �gures 3.24 à 3.27 est reprØsentØ le reste des rØsultats pour les angles
du jet allant de 50	 à 70	.
Il est intØressant de visualiser l’enchainement des rØsultats pour l’Øvolution des
angles de 45	 à 70	. On arrive parfaitement à se rendre compte du dØplacement
ainsi que de l’in�uence du jet sur respectivement la maquette et le dØcollement de
la maquette.
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Figure 3.24 � RØsultat à jet Øtabli à 50	

Figure 3.25 � RØsultat à jet Øtabli à 55	
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Figure 3.26 � RØsultat à jet Øtabli à 60	

Figure 3.27 � RØsultat à jet Øtabli à 65	
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Figure 3.28 � RØsultat à jet Øtabli à 70	

3.8 Conclusion
La mesure du champ de pression à la surface de la maquette avec un jet dans

di�Ørentes con�gurations nous à permis d’identi�er de maniŁre relativement prØ-
cise le positionnement du jet à �xer pour que celui-ci ait le plus d’in�uence sur la
couche limite à la surface de la maquette. C’est pour un jet positionnØ entre 60	
et 65	 que l’in�uence repØrØe à ØtØ la plus forte, en deçà et au delà, l’in�uence
du jet restait relativement modØrØ. Les rØsultats sont encouragent puisqu’ils nous
permettront lors d’essais futurs de concevoir et mesurer sur la maquette un jet se
trouvant dans des positions similaires.

76



Chapitre 4

Simulation numØrique

4.1 Qu’est-ce que la simulation numØrique ?
La simulation numØrique est l’un des outils permettant de calculer des phØno-

mŁnes modØlisØs par des Øquations.
AppelØe aussi simulation informatique, elle dØsigne un procØdØ selon lequel on
exØcute un programme informatique sur un ordinateur en vue de simuler par
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exemple un phØnomŁne physique complexe.
Les simulations numØriques scienti�ques reposent sur la mise en �uvre de mo-
dŁles thØoriques utilisant souvent la technique dite des ØlØments �nis. Elles sont
donc une adaptation aux moyens numØriques de la modØlisation mathØmatique, et
servent à Øtudier le fonctionnement et les propriØtØs d’un systŁme modØlisØ ainsi
qu’à en prØdire son Øvolution. On parle Øgalement de calcul numØrique.
Les interfaces graphiques permettent la visualisation des rØsultats des calculs par
des images de synthŁse.
La simulation numØrique ne reprØsente pas un ØvØnement rØel. Ce n’est pas parce
que la prØvision numØrique annonce un rØsultat que cela se comportera e�ecti-
vement comme tel dans la rØalitØ (ex : simulations numØriques des prØvisions
mØtØorologiques). La simulation numØrique n’est qu’une reprØsentation du rØel
assise sur le modŁle thØorique sous-jacent. Si le modŁle thØorique ainsi informa-
tisØ est erronØ, les rØsultats calculØs sont alors faux et peuvent amener à des prises
de dØcision elles-mŒmes erronØes.
Cependant, la simulation numØrique est devenue un outil indispensable d’ingØ-
nierie des objets industriels complexes du fait de sa rapiditØ de mise en �uvre
(ex : simulation de crashes automobiles, exploration des domaines de vol aØro-
nautiques, simulation de projectiles, . . .) ne doit pas Œtre utilisØe sans prise de
recul scienti�que, ni prudence professionnelle.
L’analyse critique des rØsultats, la vØri�cation de la validitØ des modŁles thØo-
riques utilisØs, la confrontation des rØsultats prØdits à l’expØrience . . .sont autant
de rØ�exes à avoir et qui font alors partie de l’Øthique mŒme de l’utilisateur pro-
fessionnel.

4.2 Les Øtapes de la simulation numØrique
En mØcanique des �uides, l’outil de simulation numØrique est appelØ CFD

acronyme anglais pour Computational Fluid Dynamics.
Plusieurs Øtapes sont nØcessaires à la mise en place d’une bonne simulation nu-
mØrique :

� La modØlisation de la gØomØtrie,
� La mise en place du maillage dans le volume �uide,
� La mise en place des conditions aux limites, le choix du modŁle de turbu-

lence et la sØlection des paramŁtres numØriques, permettant d’initialiser le
calcul,

� Le calcul de la simulation,
� L’analyse des rØsultats.
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Pour la mise en place des di�Ørentes Øtapes, nous avons utilisØs la suite de logi-
ciels (Fluide Dynamics Solutions) du fabriquant ANSYS.
Ces logiciels vont nous permettre de couvrir l’ensemble des phases du processus
de la simulation numØrique.

4.2.1 La modØlisation gØomØtrique
La modØlisation est la premiŁre Øtape du dispositif de simulation numØrique.

On va dessiner, ou modØliser numØriquement, le systŁme que l’on veut Øtudier. On
va chercher à reprØsenter numØriquement la rØalitØ, c’est à dire que les dimensions
de l’objet ou du systŁme à modØliser doivent Œtre respectØes a�n que l’on puisse
retrouver les conditions des essais pratiquØs lors des mesures par peinture PSP.
Sachant que la maquette cône cylindre est de gØomØtrie simple, des connaissances
en dessin industriel ne sont pas nØcessaires. J’ai ainsi pu modØliser le dispositif
de maniŁre autonome. Dans des cas plus complexes, on peut avoir recours à des
logiciels plus sophistiquØs a�n de modØliser le systŁme, dans le but d’avoir rapi-
dement une gØomØtrie sans dØfaut.

4.2.2 Le maillage
Le maillage est l’Øtape permettant de gØnØrer un dØcoupage du volume en ØlØ-

ments plus petits. GØnØralement, on fait correspondre une maille (ØlØment discret
de volume) pour une information, dans cette optique on va rechercher à gØnØrer
un maillage qui sera le plus adaptØ à la gØomØtrie de notre systŁme. Pour se faire,
on ne dispose que de deux types de gØnØrateurs de maillage :

� le non-structurØ, qui utilise une gØomØtrie de maille en tØtraŁdre (formØ de
quatre triangles) ;

� le structurØ, qui utilise une gØomØtrie de maille en hexaŁdre (formØ de six
quadrilatŁres).

(voir images 4.1 et 4.2)

Le maillage non-structurØ, est la premiŁre Øtape du maillage d’un systŁme car
facile à mettre en place et c’est une technique qui n’est pas trŁs longue à gØnØrer.
Le maillage structurØ, est la mØthode la plus prØcise, car elle permet d’Øpouser au
plus prŁs et de maniŁre ordonnØe la surface de la maquette. On peut ainsi obte-
nir des rØsultats plus prØcis dans des zones clØs de l’Øcoulement. Cette mØthode
demande beaucoup de temps de mise en place car elle nØcessite la dØcoupe du
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Figure 4.1 � Exemple de maillage non-structurØ

Figure 4.2 � Exemple de maillage structurØ

maillage par blocs. Ces blocs seront plus ou moins ra�nØs en fonction de la struc-
ture des Øcoulements que l’on pense obtenir au niveau de la maquette et de la
veine d’essai. En fait, un maillage de qualitØ demande de passer par un certain
nombre d’itØrations de type essai-erreur. On va dans un premier temps commen-
cer par mettre en place un premier maillage (non-structurØ) dont on est sßr que
le calcul par simulation numØrique va converger vers une solution plausible. Un
second maillage (structurØ) sera alors nØcessaire a�n de ra�ner les zones que
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l’on souhaite Øtudier. La rØalisation de ce second maillage demande plus de temps
d’Ølaboration, mais est nØcessaire pour obtenir des rØsultats prØcis. GØnØralement,
on va caractØriser un maillage en fonction de son nombre de noeuds. Un noeud
en simulation numØrique correspond à un sommet commun pour des mailles adja-
centes. On va ainsi pouvoir connaitre le ra�nement du maillage, ce qui peut Œtre
une bonne base pour le lancement d’un calcul.
Si par exemple, on commence par faire un calcul en utilisant un maillage structurØ
et fortement ra�nØ dŁs le dØbut du processus, la simulation pourrait ne pas s’Øta-
blir et le calcul risquerait de s’arrŒter. C’est pour cette raison qu’il faut procØder
par Øtapes. Dans tous les cas, de bons rØsultats ne s’obtiennent pas dŁs la premiŁre
simulation.

4.2.3 Les conditions aux limites
En simulation numØrique on va chercher à reproduire les conditions issues des

manipulations expØrimentales. A�n d’y arriver on doit dØ�nir dans le logiciel les
conditions aux limites. Ces conditions vont permettre aux calculs de s’initialiser
et de faire en sorte que tous les paramŁtres auxquels on veut accØder puissent Œtre
ØtudiØs. On va Øgalement renseigner dans le logiciel les gØomØtries correspondant
aux entrØes et sorties de �uides ainsi que les parois qui seront utilisØes a�n que le
systŁme puisse correctement identi�er les zones dans lequelles le �uide va Øvo-
luer.
Les tempØratures, vitesses, pressions . . .vont permettre de correctement initialiser
le systŁme. Si des conditions non appropriØes aux systŁmes sont intØgrØes dans le
logiciel, le calcul ne pourra ni s’initialiser ni Øvoluer de maniŁre normale.

4.2.4 Le calcul
Le calcul va permettre d’e�ectuer l’ensemble de la simulation en suivant les

paramŁtres prØcØdemment renseignØs. C’est au niveau de cette Øtape que l’on va
pouvoir connaitre le statut d’erreur de notre simulation, c’est à dire si le calcul
peut correctement simuler l’arrivØe du �uide, l’Øtablissement autour du pro�l et
l’Øvacuation du systŁme de maniŁre satisfaisante.
La durØe du calcul va Œtre dØ�nie par le niveau de rØsidu et le nombre d’itØrations
que l’on aura �xØ au niveau des conditions aux limites. Si le premier paramŁtre est
atteint le calcul s’arrŒtera. Par contre tant que le calcul n’a pas atteint le premier
paramŁtre le calcul sera rØgit par le second paramŁtre.
Pendant le calcul, nous avons à notre disposition des courbes qui vont permettre
de nous situer en temps rØel sur les conditions du calcul.
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4.2.5 Les rØsultats
Les rØsultats obtenus sont exploitables de deux maniŁres. Soit aux travers de

pro�ls le long de lignes quelconques (droites ou courbes) soit sous forme de car-
tographies reprØsentant la rØpartition des grandeurs ØtudiØes (plan). C’est un ØlØ-
ment vraiment important car on va pouvoir comparer prØcisØment la mØthode ex-
pØrimentale avec les rØsultats fraîchement obtenus par simulation numØrique. Les
rØsultats par simulations numØriques vont pouvoir Œtre comparØs à des essais expØ-
rimentaux. A la suite de cette comparaison, un nouveau jeu de simulations pourra
Œtre Øventuellement lancØ, a�n de recti�er les erreurs commises. (voir �gure 4.3).

Figure 4.3 � Exemple d’un rØsultat aprŁs simulation numØrique

4.3 Simulation numØrique - Cas cône/cylindre en souf-
�erie S20

4.3.1 PrØsentation du systŁme
Il m’a ØtØ demandØ de traiter le cas numØrique du montage prØcØdemment

dØcrit lors du chapitre 3 "‘mØthode de mesure optique par PSP". En e�et, le but
Øtant de faire une comparaison avec les rØsultats obtenus. Lors des manipulations
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expØrimentales par PSP j’ai respectØ les dimensions et la gØomØtrie du volume de
travail.
Le systŁme se compose donc de la veine d’essai (voir �gure 4.4) et de la maquette
voir �gure 4.5.

Figure 4.4 � CaractØristique veine S20 ISL

Figure 4.5 � GØomØtrie de la maquette cylindrique

A�n de parfaitement coller avec les mesures faites en conditions rØelles, j’ai
crØØ un volume de calcul qui reprend les dimensions de la veinne d’essai. Ce vo-
lume de calcul va Œtre utiliser a�n de dØlimiter notre espace lors de la simulation
numØrique. Il est important de signaler que ce volume de calcul est constituØ de
paroies reprenants les six faces de la gØomØtrie. Celles-ci seront nØcØsaires lors de
la dØ�nitions des conditions aux limites.
On va ensuite pourvoir y insØrer la maquette dans la position identique à celle des
mesures expØriementales. La disposition �gure 4.6 à ØtØ utilisØe car il Øtait plus
facile dans un premier temps de faire une construction symØtrique dans laquelle
nous allions faire Øvoluer les variables d’entrØes comme les composantes de vi-
tesse. Sur le schØma, j’ai volontairement reprØsentØ la veine d’essai mŒme si elle
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ne �gure pas dans la simulation. Cette reprØsentation permet de bien comprendre
pourquoi nous avons deux composantes de vitesse.

C’est à partir de cette ensemble, volume de mesure et maquette que l’on va
pouvoir e�ectuer le maillage.

Figure 4.6 � SchØma d’implantation simulation numØrique

4.4 Calcul de la maquette cône/cylindre à Mach 2

4.4.1 Maillage et conditions aux limites
Distribution des noeuds

Voici la prØsentation de la distribution du maillage sur la maquette cône cy-
lindre, reprØsentant une coupe verticale du maillage.
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Figure 4.7 � Coupe verticale du maillage non structurØ

Pour les premiŁres Øtapes de calcul, les plus dØlicates, j’ai utilisØ un maillage
non structurØ. Celui-ci a ØtØ adaptØ pour qu’il puisse Øpouser correctement la sur-
face de la maquette par l’ajout de mailles de type "prism layer" à une surface de
la maquette permettant un calcul e�cace de la couche limite.
Dans cette Øtude je ne me suis pas attardØ à modØliser les parois de la veine d’essai.
En consØquence la zone de mesure n’est bornØe que par des parois sans friction.
En e�et, a�n de maitriser l’ensemble du processus de modØlisation, il Øtait prØfØ-
rable de partir sur la construction d’un environnement simple dans le but d’obtenir
des rØsultats rapides.

La simplicitØ de la rØpartition du premier maillage m’a permis d’obtenir un
premier rØsultat. Celui-ci m’à servi à initialiser et à mettre en place le second
calcul. A�n d’obtenir des rØsultats prØcis et de simuler la rØpartition de la pres-
sion sur la surface de la maquette et de les comparer aux mesures par PSP. Il
est impØratif d’obtenir des rØsultats aussi prØcis que possible. Dans cette optique
je me dois d’utiliser la simulation numØrique par l’utilisation de la technique de
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maillage structurØ. Cette technique va me permettre de mettre en place un maillage
de grande qualitØ prŁs des zones stratØgiques (voir 4.8).

Figure 4.8 � Coupe verticale du maillage structurØ

Dans les �gures ci-dessus, on peut remarquer que les mailles sont ordonnØes
de maniŁre à capturer au mieux l’ensemble des perturbations de l’Øcoulement. De
plus, le maillage entourant la maquette va me permettre de faire une analyse de la
couche limite qui se dØveloppe le long de la paroi de la maquette.

Conditions aux limites

Le choix des conditions aux limites dØpend de l’incidence choisie.
Sans incidence le �uide pØnŁtre par la face amont et sortira par la face aval. Les
autres faces sont des parois glissantes.
Lors d’une incidence positive, le �uide entre dans le domaine par les faces amont
et infØrieure puis ressort par l’aval et le dessus. Les faces latØrales sont des parois
glissantes. Pour le �uide qui entre, on impose une pression statique de PS = 0,575
bar ainsi qu’une tempØrature statique de TS = 166,7 K. Par contre, rien n’est im-
posØ pour le �uide qui sort.
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Pour ce qui est de la vitesse, on va avoir deux composantes de vitesse suivant u
et v (voir schØma 4.6) avec respectivement u = 501,702 m/s et v = 134,341 m/s à
15� d’incidence.

Sachant que l’on veut retrouver les conditions de l’essai par mesure PSP nous
devons imposer une vitesse amont de Mach 2 soit u = 519,4 m/s. Lorsque l’on
impose à la maquette une incidence de 15� , c’est en fait l’ensemble du domaine
modØlisØ que l’on va incliner, donc les parois suivant u et v vont servir de condi-
tions d’entrØs au systŁme.
On va Øgalement devoir prØciser les paramŁtres de convergence. Ces paramŁtres
vont servir à donner une limite aux calculs, c’est à dire que l’on va dØ�nir le
nombre d’itØrations de calcul ainsi que la valeur de rØsidu que l’on souhaite obte-
nir avant que le calcul se termine.
Le rØsidu est une mesure de la convergence du calcul. Il est dØ�ni mathØmatique-
ment comme l’Øcart entre la solution exacte des Øquations (Øcrites par la mØthode
des volumes �nis) linØaires et la solution calculØe.
Ces paramŁtres vont rØgir la durØe du calcul, ce qui est un bon moyen de savoir si
l’ensemble du processus fonctionne. Il se peut que le maillage ou qu’un des para-
mŁtres dØ�ni lors des conditions aux limites ne correspond pas au modŁle qui aura
dØ�ni initialement. Dans ce cas, il y a une grande probabilitØ pour que le calcul ne
puisse pas se dØrouler correctement et par consØquence de rØsultats.

4.4.2 RØsultats de l’Øtude numØrique
Les rØsultats concernant cette Øtude sont trŁs positifs. Pour rappel, l’objec-

tif de cette Øtude numØrique est de permettre dans un premier temps de valider
les Øtapes de la mise en place du maillage et des points d’entrØes de celui-ci, en
faisant une comparaison des rØsultats avec l’Øtude de mesure par peinture PSP.
Sachant que l’ensemble des paramŁtres que l’on doit entrer dans le systŁme doit
Œtre en accord avec les conditions de la mesure expØrimentale. Dans la �gure 4.9
ci-dessous, j’ai mis en Øvidence les rØsultats de la rØpartition de pression pariØtale
sur la maquette. Je rappelle que la simulation tient compte de l’incidence de la
maquette à savoir 15� . Cette reprØsentation ne montre pas l’environnement de la
maquette, mais l’orientation choisie qui est utile pour la comparaison des rØsultats
avec les mesures par PSP.
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Figure 4.9 � RØsultat de la simulation numØrique

Figure 4.10 � RØsultat mesure par PSP

Lorsque l’on compare les champs de pression obtenu par la simulation numØ-
rique (�gure 4.9) avec celles issues des mesures par PSP (�gure 4.10), on peut
rapidement constater que les rØsultats sont qualitativement proches.
A�n de faciliter la comparaison entre les deux mØthodes, j’ai fait en sorte de gar-
der une disposition homogŁne dans les deux rØsultats mais Øgalement de conserver
une Øchelle de valeur identique. Sachant que l’on veut e�ectuer une visualisation
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de rØpartition de pression à la surface de la maquette, l’Øchelle utilisØe est en Pas-
cal (Pa) pour la solution numØrique et en Bar pour la mesure.

MalgrØ une similitude dans la rØpartition des pressions sous forme d’Øchelle
de couleur, on constate des divergences quant au niveau de pression identi�Ø sur
la maquette. Cette di�Ørence s’explique par le fait que la tempØrature de la pein-
ture en sou�erie est di�cilement estimable. On sait qu’à Mach 2 la tempØrature
dans la veine d’essai descend jusqu’à �104	C. Il apparaît important d’une part de
connaître le comportement des peintures pour les basses tempØratures et d’autre
part d’Øtalonner de maniŁre prØcise la sensibilitØ à la pression. Un dispositif d’Øta-
lonnage des peinture PSP est disponible mais nous ne l’avons pas utilisØ dans nos
mesures car nous ne cherchions pas à connaitre les valeurs de pressions sur la sur-
face de la maquette mais la rØpartition de la pression sur la surface de la maquette.

MalgrØ le fait que nous n’ayons pas utilisØ le dispositif d’Øtalonnage, les rØ-
sultats obtenus sont su�samment prØcis pour Øtablir une comparaison qualitative.
Maintenant, on peut dire que la simulation numØrique donne des rØsultats satis-
faisants puisque l’identi�cation des zones de dØpression lors des mesures par PSP
est Øgalement identi�able en numØrique. Cela nous conforte dans l’idØe que l’on
a entre les mains une bonne base pour pouvoir continuer à identi�er, lors de nos
futures simulations, l’in�uence du jet sur la rØpartition de pression le long de la
maquette.

4.5 ProblŁmes rencontrØs
La simulation numØrique, bien qu’Øtant une mØthode de calcul performante

demande de nombreuses heures d’apprentissage. En e�et, durant le stage, une
bonne partie de mon Øtude a portØ sur la mise en place de la simulation numØrique
autour du projectile et du micro-jet. Ce fut dans un premier temps une bonne ma-
niŁre d’apprendre à utiliser les logiciels d’ANSYS de simulation. J’ai ainsi pu me
familiariser avec l’environnement complexe qu’est la simulation numØrique. J’ai
Øgalement eu l’occasion de faire un parallŁle avec les outils que j’ai reçu durant
mon cursus thØorique.
A partir du moment oø l’on commence à utiliser le logiciel de maniŁre plus ap-
profondie, on s’aperçoit rapidement des di�cultØs auxquelles on doit faire face.
Di�cultØs quant à la modØlisation de la tuyŁre et du projectile, di�cultØs pour la
mise en place d’un maillage non structurØ dans un premier temps, puis structurØ
dans un second temps, di�cultØs pour la mise en place du calcul d’initialisation
de la modØlisation numØrique . . .

L’objectif que je m’Øtait �xØ pour la simulation numØrique Øtait de faire une
reprØsentation dØtaillØe de l’environnement de la maquette. Je voulais reprØsenter
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la veine d’essai ainsi que les parois. AprŁs de nombreuses tentatives de simulation,
j’ai dß y renoncer car mes simulations ne donnaient pas satisfaction. Les valeurs
de vitesse, de pression et de tempØrature n’Øtaient pas bonnes, je n’arrivais pas à
atteindre les valeurs donnØes par la sou�erie dans des conditions de rafale à Mach
2. C’est pour cette raison que j’ai dß reprendre mon Øtude sans tenir compte de
l’environnement de la maquette. Cette nouvelle gØomØtrie simpli�Øe m’a permis
d’obtenir des rØsultats dans un laps de temps beaucoup plus court. En prenant du
recul par rapport à ma premiŁre tentative, je pense en e�et que j’ai voulu faire
une simulation trop complexe par rapport à mon Øtat de connaissance des outils
de simulation numØrique.

J’ai Øgalement perdu beaucoup de temps lors de la phase de formation au lo-
giciel de simulation numØrique car l’ISL Øtait limitØ dans un premier temps par
l’utilisation d’un cluster d’ancienne gØnØration. Ce n’est qu’à partir de la second
moitiØ de mon stage que l’ISL à reçu un cluster de calcul pouvant supporter de
nombreuses opØrations. L’ancien cluster limitait grandement les possibilitØs du
logiciel. Nous devions prendre le maximum de prØcautions pour e�ectuer une rØ-
partition de maillage limitØ au million de noeuds de calcul. En fait, la barriŁre au
million de noeuds permet de limiter le temps de calcul et d’obtenir des rØsultats
rapidement.
Aujourd’hui le cluster donner plus de souplesse à l’utilisateur. Pour situer le nombre
de noeuds nØcessaire à la simulation du projectile (voir les prØcØdents rØsultats),
j’ai utilisØ 10.267.125 noeuds de calcul. Cette con�guration m’a permis d’obte-
nir des rØsultats trŁs �nement rØsolus sur la nature de la rØpartition de pression
pariØtale.

A partir du moment oø l’on maitrise l’ensemble du processus de simulation
numØrique, on peut imaginer les perspectives o�ertes par cette technique de cal-
cul.
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Chapitre 5

Conclusion

L’amØlioration de la prØcision des projectiles constitue un important axe de
recherches. L’implØmentation de systŁmes embarquØs a pour objectif de corriger
la trajectoire du projectile a�n de rØduire la dispersion naturelle par exemple. Le
systŁme du jet latØral comporte de nombreux avantages par rapport à un systŁme
de contrôle par gouvernes dont les performances sont dØpendantes des conditions
de vol.

Les mØthodes de visualisations et de calcul mises en place lors de l’Øtude sur
la maquette ainsi que sur la micro-tuyŁre ont permis d’avancer dans l’Øtude du
comportement du projectile contrôlØ par micro-jet. Bien que tous les objectifs
�xØs pour le stage n’ont pas ØtØ atteint, les paramŁtres acquis jusqu’a maintenant
permettront d’amØliorer les processus dØjà en cours mais Øgalement de pouvoir
anticiper les futurs besoins lors des essais. Il ne faut pas oublier que l’ensemble
des travaux prØsentØs dans ce mØmoire font parties de travaux de recherche au
sein de l’ISL et par consØquence il faut tenir compte des alØas de la recherche.

Par la mØthode de visualisation CBOS (utilisation de la variation de la masse
volumique), nous avons rØussi à mettre en Øvidence la forme du jet d’une micro
tuyŁre MEMS, la mesure de la vitesse au sortir de la tuyŁre en tenant compte des
paramŁtres amont ainsi que les phØnomŁne liØs à la structure de l’Øcoulement en
sortie de celle-ci. La comprØhension de l’ensemble de ces donnØes fut nØcessaire
mŒme si l’objectif �xØ pour l’Øtude CBOS n’a pas ØtØ atteint. Les rØsultats vont
nous permettre de repartir sur une base dØja existante. Je rappelle que l’objectif
Øtait d’essayer de caractØriser le micro-jet en trois dimensions par reconstruction
numØrique.

Par la mØthode de visualisation PSP, nous avons rØussi à identi�er un ensemble
de positions que le micro jet devait avoir pour qu’il soit le plus in�uent possible
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sur la couche limite à la paroi de la maquette positionnØ à 15	 d’incidence.

Par la simulation numØrique, nous devions reproduire les di�Ørents essais par
visualisation CBOS et PSP a�n de comparer les di�Ørents rØsultats. Seule la simu-
lation de la maquette sans jet a ØtØ reproduite. Celle-ci nous a quand mŒme permis
de faire une comparaison des rØsultats avec ceux issus de la mØthode par PSP. La
rØpartition de la pression donnaient dans les deux cas des rØsultats relativement
proches.

MalgrØ le fait que nous n’ayons pas pu accomplir l’ensemble des mesures et
calculs programmØs, je dirais que le point positif vient du fait que mon travail fut
dans l’ensemble un travail d’initialisation dans le but d’Øtudier le pilotage d’un
projectile par la technologie micro-tuyŁre MEMS. Cette initialisation fut nØces-
saire et nous a permis de rentrer dans le vif du sujet. Il sera ensuite possible d’an-
ticiper les futurs besoins pour que le dØroulement des manipulations et calculs à
venir se dØroulent dans des conditions optimales.

Cette Øtude faite au sein de l’ISL fut pour moi vraiment enrichissante car j’ai
pu me rendre compte des di�cultØs auxquelles devait faire face un institut de
recherche. J’ai Øgalement approfondi mes connaissances sur les techniques de vi-
sualisation, avec la mise en place et l’analyse de l’ensemble des Øtapes techniques
PSP et CBOS. En�n, j’ai appris à utiliser le logiciel de simulation numØrique uti-
lisØ par l’ISL. MŒme si une maitrise de l’ensemble de ces paramŁtres demande de
nombreuses heures d’apprentissage, sa dØcouverte m’a permis de me donner une
idØe prØcise du travail de l’aØrodynamicien d’aujourd’hui.
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Chapitre 6

Perspectives

A�n d’avancer dans l’Øtude du pilotage des projectiles par micro-tuyŁre MEMS
et en se basant sur mes travaux, voici plusieurs aspects qui seront amØliorer :

� nouveau montage CBOS pour caractØrisation en trois dimensions de la micro-
tuyŁre MEMS par reconstruction numØrique, ce qui permettra mieux Øtudier
les structures du jet qui sera ensuite utilisØ sur la maquette,

� nouveau montage PSP pour l’Øtude du dØveloppement d’une nouvelle ma-
quette sur laquelle le trou utiliser pour reproduire le jet en surface de la
maquette sera remplacØ par la micro-tuyŁre MEMS. A cela sera ajoutØ un
dispositif permettant d’avoir un jet pulsØ à une frØquence qui restera à dØ-
terminer.

� nouvelle simulation numØrique permettant d’Øtudier l’ensemble du dispo-
sitif maquette et micro tuyŁre, dont l’objectif sera dans un premier temps
d’appuyer les rØsultats issus de la PSP. La simulation numØrique servira
dans un second temps à rØduire les essais en sou�erie a�n d’Øtudier la ma-
quette dans de nombreuses con�gurations et donc d’optimiser le dispositif.
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