Introduction

INTRODUCTION

On désigne sous le nom de lanceur un engin propulsé par fusée dont la mission consiste a

faire suivre a une charge utile déterminée une tragjectoire balistique en dehors de
I’atmosphére terrestre. Selon les valeurs de I’énergie propulsive de la charge utile, on peut définir
diverstypes de trgectoires:

- celles qui recoupent la surface terrestre aprés passage par I’apogee; c’est le cas des
trajectoires des missiles balistiques dont le rayon d’action peut étre compris entre quelques
certaines et quelques milliers de kilométres;

- celles qui ne recoupent plus la surface terrestre et qui aboutissent a une mise en orbite
autour de laterre elles correspondent aux trajectoires des lanceurs de satellites;

- celles qui s’écartent de la terre a point tel que les lanceurs sont soumis a I’attraction
gravifique d’autres astres (Lune, planétes, voire le soleil), c’est le cas des trajectoires des lanceurs
Spatiaux.

C’est trois types de trajectoires se différencient par la vitesse en fin de propulsion qui
doit étre de plus en plus grande lorsque I’on passe des missiles balistique aux lanceurs de
satellites, puis aux laceurs spatiaux.

Ce theme est consacré au deuxieme type des lanceurs (porteurs des satellites) et
particuliérement au moteur Vulcain (HM 60), celui de la société ArianeSpace chargé de
commerciaiser la fusée a Paris avec la participation de |' ESA (Européen Space Agency) qui
regroupe douze pays d’Europe pour la réalisation d’initiatives spatiales et la fabrication de
satellites, et le CNES (Centre National d’Etudes Spatiales).

.Nous essayerons, dans le cadre de ce présent travail, d’atteindre deux objectifs:

* Etude du systéme global Moteur HM60-Vulcain au niveau du réseau de pression et au
niveau des liens thermodynamiques (bilan énergétique).

* Analyse thermique de la chambre propulsive et calcul de la puissance dégagée lors du

refroidissent de cette derniére.
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I1.1- PRINCIPE DE FONCTIONNEMENT

Le moteur Vulcain propulse la fusée selon un principe bien connu: celui du pommeau
de douche qui a tendance a partir en arriére quand la pression d’eau est trés forte. Mais ici, ce
sont I’hydrogéne et I’oxygene liquides qui jouent le réle de I’eau: leur mélange provoque une
puissante combustion et les gaz obtenus sont §ectes pour assurer une poussee considéerable.

Tout commence avant le décollage lorsqu’on allume le moteur:

Un démarreur a poudre (1) entraine, dans un premier temps, les deux turbopompes a
hydrogéne et oxygene liquides (2). Leur rble est de prélever ces liquides dans leur réservoir
pour ensuite les injecter a haute pression dans les circuits principaux (3). Arrivés a un
embranchement (4), une portion de chacun de ces liquides est dirigée vers le générateur de gaz
(5) qui va prendre le relais du démarreur. Les gaz produits par la combustion de I’hydrogéne et
de I’oxygene sont en effet acheminés vers les deux turbopompes et leur apportent I’énergie
nécessaire a leur fonctionnement continu. Ces gaz s’échappent ensuite au travers de la tuyeére
(6) qui éguipe chacune des turbopompes, participant ainsi ala propulsion générale. Ce gain de
poussée, bien que limité, permet tout de méme d’emporter 100 kg de satellite en plus. Les
quantité d’oxygeéne et d’hydrogéne liquides restantes sont, pour leur part, dirigées vers les
éléments d’injection (7) de la chambre propulsive (8) ou €elles entrent en combustion. Les gaz
produits sont gectés a une trés grande vitesse, assurant ainsi la poussée recherchée. Mais,
comme la réaction s’effectue a tres haute température (plus de 3200 °C), il est nécessaire de
refroidir la chambre. C’est pourquoi elle est entourée de canaux dans lesquels circule
I’hydrogene liquide tres froid (-253 °C dans les réservoirs), avant de parvenir aux ééments
d’injection. Tout le processus se répete durant les dix minutes de fonctionnement en vol du

moteur Vulcain.
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Figurell.1-Présentation schématique du systeme propulsif (flux dérivé).

HYPOTHESES:
* Ecoulement unidimensionnel.
» Ecoulement permanent.
* Les gaz de combustion sont considérés comme gaz parfaits, compressibles.

* Tous les sous-systemes sont adiabatiques sauf la chambre propulsive.
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11.1- METHODOLOGI E DE CALCUL DU PROPULSEUR A FLUX
DERIVE

Laméthodologie de calcul peut étre développée:
- Soit par la méthode descendante, c’est a dire a partir du réservoir a la tuyére.
- Soit par la méthode ascendante, c’est a dire a partir de la tuyére au reservoir.

Dans les deux cas, les résultats sont les méme. Leur différence provient dans la
définition du cahier des charges. Dans le calcul par la méhode descendante, la poussée,
I’impulsion spécifique et le rapport de mélange du moteur sont donnés par le cahier des
charges. Dans le cas de la méthode ascendante, la poussée, I’impulsion spécifique de la tuyére
et le rapport de mélange dans la chambre de combustion sont donnés par le cahier des charges.

[.2.1- DEVELOPPEMENT DU CALCUL PAR LA METHODE DESCENDANTE

On a adopté la méthode descendante pour la simple raison que les parametres d’entrée

(au réservair) sont donnés. De plus, on dispose des données suivantes (tableau 11.1):

Paramétres Notations Valeurs Unités
M oteur
Poussée du moteur Fn 1025 KN
Impulsion spécifique I som 431,9 S
du moteur
Rapport du mélange Rinm 51 _
du moteur
Réservoirs
Pression oxygene Pro 35 bar
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Pression hydrogene Prh 3 bar
Température oxygene Tro 91 °K
Température T 21 °K
hydrogéne
Pompes
Rendement pompe Npo 74 %
oxygene
Rendement pompe Nph 75 %
hydrogéne
Turbines
Rendement turbine Nto 27 %
oxygene
Rendement turbine Nth 60 %
hydrogéne
Générateur degaz (GG)
Rapport du mélange Ring 0,9
G.G
Débit massique du Ooxr 3,81 kg/s
repiquage de
I’oxygéne
Chambre de combustion (CC)
Pression Pen 100,2 bar

Parametres d’interface (au réservoir):
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T, P, Cp, M, P, Y, P, Faux-
- Parametres de fonctionnement:
Fm lsom  Rmm.
- Parametr es technologiques
Pen, Rmg:  Nps Nt.
- Parametres d’optimisation:

Ooxr Qrer.
[1.3- CALCUL DESDEBITS PRINCIPAUX
o Débit total du moteur (Qp):

Fm
gl

spm
avec: Fm : Poussée du moteur.
lsom : Impulsion spécifique du moteur.
« Débit total d’hydrogene ( Qiny ) :

Qm
R +1

mm

chy =

avec: Rmm : Rapport de mélange moteur.
» Débit total d’oxygene (Qox ) :

Qtox = Rmm |:chy

» Débit d’oxygene entrant dans la tuyére (Qox) :
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Qox = Qtox - qhyr
 Débit d’hydrogéne allant dans la tuyere (Qny) :
th = chy - qhyr

» Débit total alant danslatuyére (Quy) :

Qdump
Q hy

Quy = Qo +Qp, (1~ )

I1.4- CALCUL DES PRESSIONS DE SORTIES POMPES
Pyo = Py AP,
Pon = Py +AP,
ou :Pso : Pression de sortie de la pompe d’oxygéne.
Pson : Pression de sortie de la pompe d’hydrogéne.
Pen : Pression de la chambre de combustion.
AP, : Perte de pression global (singuliere + linéaire), cté oxygene.

APy : Perte de pression global (singuliére + linéaire), coté hydrogéne.
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Pox
Qtox
\v Entrée C.C
LCO .
Injecteur O2
CC

qoxr /

> V.CO > =% Chambrede
Combustion

Figure I1.2-Schéma de calcul dela pression de sortie dela pomped'Oxygene.
11.4.1- EXPRESSION DES PERTES DE CHARGE

D’une maniére générale, I’équation de perte de charge s’écrit :

V2
AH =K——
209

V : représente la vitesse du fluide en écoulement.

Dans le coefficient de perte de charge global K, on retrouve les coefficients des pertes

de chargelinéaires K et singuliere K
K=K, +K,
11.4.1.1- Pertes de charge linéaires

L e coefficient de pertes de charge dus aux frottements le long des parois des conduites
K, est exprimé par :

L

K, :)\Dh

L et Dy, sont respectivement lalongueur et le diamétre hydraulique de la conduite.
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Le coefficient de frottement A, est fonction du régime d’écoulement, du diameétre

hydrauligue de la conduite et de la hauteur des aspérités € (ou rugosité relative).

Le nombre de Reynolds détermine, par sa valeur, la nature de I’écoulement.

VD,
Re=
M
Pertes de charge linéaires; AH —)\L Ve
’ | ‘"D, 20
AP, = poAH
ST L Vv?
Pertes de pression linéaires: AP, = )\D_p7
h

I1.4.1.2- Pertes de charge singuliéres

Les pertes de charge singulieres sont rencontrées au niveau des liaisons entre conduites
(réunion ou dérivation de courant ), des dispositifs d’élargissement et d’étranglement, des

coudes ...etc.
Ces phénomenes singuliers sont caractérisés par le coefficient K.

Pour notre cas, les coefficients de pertes de charge linéaires et singuliéres des différents
troncons de tuyauterie et des sous systemes composants le moteur, sont fournies par le CNES
(Centre National d’Etudes Spatiales) Francais, et sont résumés dans le tableau (I1.2), qui

correspond au schéma des pertes de charge (fig 11.3).
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LTO
TPlox v p Ex Ml TPhy |---
VGC L= :
Entrée G.G/ 02 Entrée G.G / H2
Injecteur G.G/ O2
9 _ ot
VGO . —:
= - G.G E
=]
Er)
\/CO EZCH ..........
Chambrede
Entrée C.C/ O Combustion Injecteur C.C/ H2
Injecteur C.C/ Q2 Circuit Régénératif
L égende
Circuit Oxygene

,,,,,,,,,,,,, Circuit Hydrogene
Circuit gaz chaud

Figurell.3 -Schéma expliquant les différents circuits provoquants
les pertesde pression linéaires et singuliéres.

La perte de pression entre deux points du moteur 1 et 2 s’exprime par la relation suivante:
AP=C,Q°
AP : Différence de pression entre les points 1 et 2 en [Pal.
Cx : Coefficient de perte de pression [m™* Kg™].

Q: débit dufluideen|[ Kg/s].
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Nom Notation du coef. Cy Valeur du Ccoef Cy
LCO CKDLO1 0.350E+01
LGO+VCO coté G.G CKGLO1 0.447E+ 06
VGO CKGCO1 0.194E + 06
Entrée G.G coté O, CKGVO1 0.728E+ 04
Injecteur G.G coté O, CKDCOIG 0.903E + 05
Distributeur G.G c6té O,+LTO CKDLTO1 0.663E + 05
VGC CKDCTO1 0.174 E+05
V CO cbté chambre CKDDVO1 0.103E + 02
Entrée chambre coté O, CKDCO1 0.199 E +02
Injecteur chambre c6té O, CKDCO1 0.367 E+ 02
LCH1 CKDLH1 0.903E + 02
LGH+VCH c6té G.G CKGLH1 0.696 E + 05
VGH CKGCH1 0.132E+ 06
Entrée G.G coté H, CKGVH1 0.400E + 05
Injecteur G.G coté H, CKDCHIG 0.894E + 05
Distributeur G.G coté H, CKDCTH1 0.137E+05
LTH CKDLTH1 0.190E + 05
V CH c6té chambre CKDVH1 0.126 E+ 03
LCH, CKDCH1 0670 E + 02
Injecteur chambre cété H, CKDCHI 0.135E+04

Tableau (11.2)- Coefficient de perte de chargelinéaires et singulieres.
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11.4.2- EXEMPLE DE CALCUL D’UN COEFFICIENT DE PERTE DE CHARGE

Dans ce qui suit nous alons calculer le coefficient Cy pour le cas de la conduite LCO

entre la sortie de la pompe d’oxygene P o €t lavanne VCO (fig 11.4).

- Pertedechargelinéaire:

L Q?
AP =N — AP =K, Q?
-~ D, 2p’ < =K
L 1
K, =A—
- "D, 2pS?
Q = Qux = 202.261 [Kg/s] débit traversant la conduite LCO.
p = pr=1144.84 [kg/9] masse volumique moyenne égale acelle du
réservoir d’oxygene.

Dh =90 mm (V.fig**)

L =482.517 mm longueur de la conduite (échelle = 0.143).
- Calcul deA

- . VD,

Régime d’écoulement : Re= 0

Laviscosité dynamique 1 est déterminée a une température moyenne de T, = 91°k et une

pression moyenne de P = 80.2 bar.
d’ou p = 0.0002 [kg/m/s]
La vitesse d’écoulement dans la conduite LCO, V est exprimée par :

= 4l]gtox
npDy

AN: V=27.77[m/g
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Le nombre de Reynolds sera égale & Re = 14306493.06 > 410"
et le regime d’écoulement correspondant est turbulent rugueux.

Pour déterminer lavaleur de A, on vautiliser laformule de NIKURADSE:

1

U A=

1 £
= =-20
iy 371D, c O

371D, H

l
H—Z og,,
avec une hauteur d’aspérité € =10 um choisie arbitrairement on aura:

A =00012217

Certaines parties du moteur en Aluminium ont été remplacées par de I’Inconel, un acier

trés résistant, dont est concue la conduite LCO.

A lafin le coefficient de perte de charge linéaire aurala valeur suivante :
K, =0.706823193.

- Coefficient de perte de pression singuliere

Pour ce cas on adeux singularités, deux coudes, le coefficient de singularité est donné

par laformule:

C U D g 0
K= ) =0 ﬁ
2057 ou C H% 13+ lS%R EQD_O

R :rayon de courbure. 0 : angle de courbure en degré.

Pour le premier coude :

R, =132..867mm 9,=79" C, =0150825825
Pour |e deuxiéme coude :
R, =87.4125mm 8, =126 C, =0435533976
Ona C=C,+C, d’ou C = 0586359801
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Donc le coefficient de perte de pression singuliere auralavaleur: K, =6.3276
Le coefficient de perte de pression global est donnée par:
K=K, +Kg d’ou K =7.0344
Lavaleur du coefficient donnée par le CNES est de: K=35

Cette valeur représente environ lamoitié de celle cal cul ée anal ytiquement.

SOLID CONVERTER PDF ) bt nesam puias e



Partie | Comparaison et discussion des résultats Chapitre 11

[11.1- COMPARAISON DESRESULTATS
Les résultats obtenus aprés calcul des parameétres nécessaires pour établir le bilan
énergétique du moteur, en se servant des lois de la thermodynamique, de la mécanique des
fluide, de la gazodynamique ...etc, sont résumés dans le tableau ci-dessous afin de les

comparer avec le ceux du logiciel Amstrong.

Notations Unités Programme- Logicidl- Ecart

BILAN AMSTRONG

Cahier descharges Moteur
Frm KN 1025 1025
lsom S 431.9 431.9

Réservoir
Pro bar 35 35
Prn bar 3 3
Tro °K 91 9
Tih °K 21 21
Coro Jkg/°K 1683
Pro Kg/m® 1144.84
Corh Jkg/°K 10800
P kg/m® 74.465
Pompe-Oxygéne
Poo KW 2971.880 2977 0.17 %
Pevo bar 35 35
Pspo bar 127.98 128.202 0.17%
Teno °K 91 91
Tso °K 99.730 92.683 7.60 %
Qtox kg/s 202.261 202.261
Pompe-Hydrogene

Poh KW 9426.690 10311 9.38 %

46
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Peon bar 3 3
Psoh bar 135.75 148.2 9.17%
Teph °K 21 21

Tsoh °K 43.009 25.51 68.59 %
Qthy Kgls 39.66 39.659 0.002 %

Turbine-Oxygene

Po KW 2971.880 2977 0.17 %
Peto bar 68.87 60.38 14.06 %
Psto bar 5.47 5.38 1.67 %
Teo °K 881.46 885.46 0.45 %
Tso °K 767.43 770.97 0.46 %
Jpo Kals 3.27 3.27

Turbine-Hydrogéne

Pt KW 9391.946 10311 0.78 %
Nth % 60 60

Peth bar 70.39 69.68 1.02 %
Pstn bar 5.32 4.92 8.13 %
Ten °K 881.46 885.46 0.45 %
Tath °K 633.26 614.23 3.09 %
Oph Kals 477 a4.77

Générateur degaz

Ring 0.9 0.9
Pyg bar 77.83 77.41 0.54%
Teg °K 881.46 885.46 0.45%
o Kg/s 3.81 3.81

Ohyr Kg/s 4.23 4.232 0.04%
Cog JKg/°K 7962.046 7962.67 0.003%
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Yo 1.37 1.37
Mg g/mole 3.87 3.87
Chambre de combustion
Pen bar 100.2 100.2
Rme 5.89 5.893 0.05%
Qox Kg/s 198.45 198.45
Qhy-Qdump Kg/s 33.68 33.68
Ten °K 3498.39 3501 0.07 %
Pen Kg/m® 4537 4.54 0.06 %
Ren Jkg/°K 631.307 631.38 0.01%
Coch Jkg/°’K 4377.137 4377.66 0.01 %
Yeh 1.17 117
Poussées Auxiliaires
Fox KN 18.72 /
Fra2 KN 18.77 /

Tableau (111.1)- Validation avec le logiciel Amstrong.

[11.2- DISCUSSION DESRESULTATS

Apres I’examination du tableau ci-dessus, nous constatons que la majorité des résultats

sont en bon accords avec ceux du logiciel Amstrong.. Cependant, une exception est faite pour

le cas de la température ala sortie de la pompe a hydrogene (Tsn) ou I’écart atteint la valeur de

68% . Ceci est du a I’absence de certains coefficients et a la méthodologie de calcul des pertes

de charge dans certaines parties du circuit regénératif dont nous ignorons la conception. Les
autres écarts ne dépassant pas les 14% peuvent étre considérés comme tres acceptables vue la

simplicité de notre programme Bilan par rapport au logiciel Amstrong.
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[11.3- INFLUENCE DU DEBIT DE REPIQUAGE SUR CERTAINS PARAMETRES

Dans ce paragraphe, nous allons nous intéresser a I’influence du débit de repiquage
coté oxygene (Qoxr), qui est considéré comme un parametre d’optimisation, sur certains

parametres importants du moteur.
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Le premier graphe illustre I’influence du débit de repiquage (Qox) Sur les poussées
auxiliaires.

En premier lieu, nous pouvons remarquer que la poussée auxiliaire céte hydrogene est
presque proportionnelle au débit de repiquage, celle du cbte oxygene est inversement
proportionnelle. De ce fait, il est facile de constater que Si ok €St trop faible, nous aurons
successivement une poussée auxiliaire coté hydrogéne nulle. Au contraire, S Qoxr €St trés
important, nous aurons cette fois une poussée auxiliaire coté oxygene nulle. Les deux cas
n’étant pas favorables pour le bon fonctionnement de la fusée a cause du déséquilibre, il est
préférable de choisir le débit de repiquage au voisinage du point d’intersection des deux

courbes. Ce qui permet d’obtenir la méme poussée auxiliaire des deux cotés.

La deuxiéme courbe illustre I’influence du débit de repiquage sur la température de
combustion de la chambre.

On constate qu’elle varie proportionnellement avec I’augmentation de gox. ONn peut
aussi voir clairement cet effet dans le troisieme graphe, au fur et & mesure qu’on augmente le
débit de repiquage, le rapport de mélange des gaz dans la chambre de combustion augmente a

son tour et c’est ainsi que la température, qui est fonction du rapport de mélange, augmente.
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CONCLUSION DE LA PERMIERE PARTIE

Nous avons effectué |’ étude énergétique globale d’un systéme trés complexe qui le moteur
Vulcain utilisé pour Ariane 4. Ce dernier étant composaée de plusieurs systemes et sous systemes
énergétiques. Une partie importante concernant les pertes de charge a éé abordée et les résultats
gue nous avons obtenus sont satisfaisants sauf quelques un qui dépendent des pertes de charge et
dont nous ignorons la conception ainsi que certains coefficients. Il s’agit en fait de bien mener la
modélisation de la chambre de combustion au niveau du circuit régénératif, qui contrble le
fonctionnement des sous- systémes cote hydrogene ainsi que le bon fonctionnement de tout le
moteur.

Pour avoir une trajectoire exacte du propulseur, on s’est forcé de jouer sur les paramétres
d’optimisation, tel que le débit massique du repiquage (cOte oxygene). On s’est apercu alors que
ce débit ne peut prendre qu’une valeur optimale pour garder la fusée en équilibre par
I’intermédiaire des deux tuyeres auxiliaires. D’autre part, on peut avoir une bonne combustion
dans la chambre si on fait augmenter ce débit, chose qu’on ne peut pas faire vu que ce débit reste
en rapport avec les poussées auxiliaires ce qui limite la température de combustion ainsi que la

pression dans la chambre de combustion.
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Du fait de latempérature de la chambre (2478,6 °K a3588,7 °K ), et du transfert de
chaleur des gaz chauds alaparoi, le refroidissement de la chambre doit étre prit en compte au
cours du dimenssionnement et surtout au cours de I’analyse de la tuyere.

Pour des tuyeres ayant un temps de fonctionnement trés court (supérieur a quelque
secondes ) on utilise des tuyéres a paroi non refroidie, dont le matériau et susceptible de
supporter la haute température des gaz afin d’éviter la fonte de celle-ci.

Dans le cas ou latuyere a une longue durée de fonctionnement arefroidissement a
régime permanent est nécessaire celui-ci, pouvant étre simple ou combiné.

On trouve dans lalittérature plusieurs solutions pour |e refroidissement de ces
organes.

I-1- TYPES DE REFROIDISSEMENT
I-1-1 Refroidissement par circuit génératif et par dump-cooling

Ce refroidissement est le plus utilisé il consiste a faire circuler de I’hydrogéne dans des
canaux fraisés ou soudés sur la paroi interne de la chambre. On distingue deux circuits
différents, le premier assurant le refroidissement de la chambre de combustion avec des
canaux de sections variables disposées axialement le long de I’axe de la chambre : c’est le
circuit régénérait. Le deuxieme circuit sert au refroidissement du divergeant; IL est formé de
canaux hélicoidaux jointifs, de section carrée et soudés sur leur arrétes extérieures : c’est le
dump cooling.

Dans le cadre de ce projet, le choix concernant la tuyere est porté sur ce type de
refroidissement par la simplicité de sa conception.
I-1-2 Refroidissement par film mince:

Dans ce cas la surface de la paroi est protégée de la chaleur excessive avec un film
mince de réfrigérant ou d’ergot introduit a travers des orifices des injection; elle est utilisée
particulierement pour des flux de chaleur. Ce type de refroidissement soit seul ou combiné
avec laméthode de refroidissement par régénération.
|-1-3 Refroidissement par transpiration

Il consiste a introduire un réfrigérant qui peut étre soit du gaz ou du liquide d’ergol a
travers des parois poreuses de |la chambre a débit suffisant afin de maintenir celles-ci aune

température souhaitée, c’est une méthode spéciale de refroidissement par film mince.
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I-1-4 Refroidissement par ablasion

Dans ce procédé, I’intérieure de la paroi est recouvert d’une couche de matériau qui
doit étre fondu de sorte qu’en se vaporisant elle dissipe la chaleur transmise par les gaz de
combustion. Par la suite la matiere fondue coule sur la paroi, créant une couche limite de
refroidissement. Ce type de refroidissement est souvent utilise dans le cas des ergols, mais
également pour des refroidissement afaible pression.

I-1-5 Refroidissement par radiation

Dans ce processus la chaleur est radiée de la surface de la paroi. Cetype de
refroidissement est appliqué dans les régions de faibles température d’éjection ( région située

vers I’éjection ).

-2 FACTEUR CONDITIONNANT LE CHOI X DU TYPE DE
REFROIDISSEMENT

Le choix du type de refroidissement dépend des facteurs suivants :

|-2-1 Type de propergol :
Latempérature, la chaleur spécifique, le poids spécifique, la viscosité des propriétés
dépendant du type de propergol, ont un impact direct sur le transfert de chaleur ala paroi dela

tuyére, d’ou nécessité d’un choix de type de refroidissement adéquat.

|-2-2.Pression dansla chambre:

Pour les chambre de combustion fonctionnant a haute pression, il est souhaitable
d’utiliser la méthode de refroidissement par film mince combiné au refroidissement par circuit
régénérait.
|-2-3.Systéme d'alimentation de propergol :

Le systéme d'alimentation détermine lapression de la chambre de poussée. Ainsi pour
les chambre a haute pression, il est souhaitable de choisir le refroidissement par régénération
et pour les alimentation a faible pression, on peut utiliser le refroidissement afilm mince, par

ablasion ou par radiation.

55
B 2 To remove this message, purchase the
@ S D I—I D P D F product at www.SolidDocuments.com



Partiell Géneéralités sur les différents types de refroidissement Chapitre

[-2-4.Configuration de la chambre:
Laforme delatuyéere influe sur le choix du type de refroidissement. Une forme plus

simple et présentant une surface de contacte fluide-parois moins complexe améliore le
refroi dissement.
[-2-5.Le matériau dela chambre:

Les propriétés du matériau de la chambre affectent profondément le systeme de
refroidissement. La résistance aux températures élevées, associée aux propriétés de
conductibilité de chaleur du matériau déterminant le choix du type de refroidissement.Ainsi le

refroidissement par ablasion est surtout utilisé sur les matériaux plastiques composites
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I1.4.3- PERTES DE PRESSION AU NIVEAU DU CIRCUIT REGENERATIF

11.4.3.1- Description du circuit:

La cogue du convergent, circuit regenératif, est formée de 360 canaux jointifs de

section variable, soudés sur la paroi interne de la chambre de combustion sur leurs arrétes

extérieures et intérieures et ils sont disposés axialement sur seize tranches le long de I’axe de
la chambre

La position axiae des noeuds, le rayon interne de la tuyere de la chambre de combustion, le

diametre hydraulique et la section de passage du canal sont donnés dans e tableau suivant:

Noeuds| Positionsaxiale | Rayonsinternes Diamétres Sectionsde
des noeuds X[i] delaCC[m] | hydrauliquesdes| passagedes
[m] canaux [m] canaux[m]
N°0 1796E-3 293.6E-3 _ _
N°1 1846E-3 268E-3 4.273973E-3 3.12E-5
N°2 1896E-3 238E-3 3.927174E-3 2.7588E-5
N°3 1946E-3 203E-3 3.574163E-3 2.412560E-5
N°4 1996E-3 170E-3 3.214147E-3 2.081160E-5
N°5 2036.2E-3 142.8E-3 2.846194E-3 1.764640E-5
N°6 2060.6E-3 134.9E-3 2.469198E-3 1.463E-5
N°7 2075.2E-3 103.2E-3 2.311604E-3 1.3546E-5
N°8 2096E-3 134.9E-3 2.374106E-3 1.3936E-5
N°9 2146E-3 136.5E-3 2.467233E-3 1.4532E-5
N°10 2196E-3 171.4E-3 2.612737E-3 1.518E-5
N°11 2246E-3 184.12E-3 2.753229E-3 1.5776E-5
N°12 2296E-3 185.2E-3 2.888496E-3 1.632E-5
N°13 2346E-3 201.5E-3 3.018312E-3 1.6812E-5
N°14 2396E-3 208.3E-3 3.142441E-3 1.7252E-5
N°15 2446E-3 206.9E-3 3.260628E-3 1.764E-5
N°16 2496E-3 206.9E-3 3.384615E-3 2.2E-5

Tableau (I1.3)- Géométrie du circuit regénératif.

= SOoLuD
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Pour calculer la perte de pression dans le circuit regénératif on est amené a faire une

analogie éectrique: lapression devient une tension et le débit un courant, on auraalors:

th
9=
avec g : Déhit traversant un canal en [kg/s].

Qny : Débit total d’hydrogene allant a la CC.
N : Nombre de canaux (360) dans le circuit regénératif
La perte de pression de tout le circuit est égale a celle au niveau d’un seul canal

puisque les canaux sont disposés en paralléle.

35

A . 5 T thi ) hase th
SOLID CONVERTER PDF ) bt nesam puias e




Partie | Bilan énergétique du moteur Chapitre 1

36

SOLID CONVERTER PDF ) et i



Partie | Bilan énergétique du moteur Chapitre 1

v

Géometie du crcuit
régénératif

cacul de lalongueur
desnoeuds

calcul du Reynolds

non

1.5E+5<Re<1.5E+7

oui

calcul du coefficient
depertes de pression
lineaires

calcul sde pertes
depression lineaires

non
perte de pression .

PN S perte de presson
dieal' dargissiment d0e au retress ent

perte de pression
singuliére totale

perte de pression
totaledansle C.R

Ecrire: condition de
Reynolds non satisfaite

Figurell.5- Organnigramedecalcul des
pertesdepression dansle Circuit Régenératif
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11.4.3.2- Exemple de calcul de perte de pression :
Un canal est constitué de seize noeuds, notre exemple de calcul va se rapporter au
premier noeud seulement puisque les calculs sont identiques pour les autres noeuds.

- Pertes de pression linéaires:

2

L, q
'D,, 2[8? [Rhoh

AP, = Rcc

ou AP : Perte de pression linéaire en [Pa).
pn = 70.21 masse volumique de I’hydrogéne en [ kg/m*]
Le diamétre hydraulique et |a section de passage sont donnés dans e tableau [ **]

Il reste a déterminer lalongueur L, et e coefficient de perte de pression Rcc,.

- Calcul delL;:
0 /
L1 R2
1
R1
X1 X0

. . (AR, L
Ona L, =cosB,Ax, ou: O = arCthATlE
avec AR; : Différence entre les rayons internes (0) et (1).

X, : Différence entre les positions axiales des noeuds (0) et (1).

- Calcul du coefficient Rcc:

Ce coefficient dépend de deux paramétres; du Reynolds donc du régime d’écoulement,
et de la hauteur des aspérités dans le noeud qui est égal a1 pm.

Ce coefficient est donné dans le tableau ci-dessous, fonction du rapport: (Diamétre des

aspérités/ diamétre hydraulique) pour plusieurs va eurs du nombre de Reynolds.
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Rel = 1E+4
e/d 0.0005 0.001 0.015 0.02 0.03 0.04 0.05
Rec 0.033 0.033 0.037 0.042 0.05 0.06 0.069
Re2=2E+4
/d | 0.000 | 0.0004 | 0.004 | 0.006 | 0.008 | 0.01 |0.015| 0.02 | 0.03 | 0.04 | 0.05
5
Rea | 0.027 | 0.027 | 0.027 |0.028.| 0.03 | 0.032| 0.039 | 0.044 | 0.056 | 0.065 | 0.072
Re3 = 1E+6
e/d | 0.000 | 0.0004 | 0.0040| 0.006|0.008| 0.01 |0.015| 0.02 | 0.03 | 0.04 | 0.05
5
Re | 0.012 | 0.014 | 0.028 | 0.032 | 0.035| 0.038 | 0.044 | 0.049 | 0.057 | 0.065 | 0.072
Red = 1E+7
e/d | 0.0005|0.001|0.002|0.004|0.006|0.008| 0.01 [0.015| 0.02 | 0.03 | 0.04 | 0.05
Re | 0.01 | 0.02 |0.023|0.028|0.034|0.035|0.038|0.044 | 0.049| 0.057 | 0.065| 0.072

- Pertes de pression singuliéres:
Les singularités rencontrées au niveau du canal sont :
- Rétrécissement des sections de passage de la premiere partie du canal, du noeud n°1 jusqu’au
noeud n°6:

2
AP. =RceC DB“Z g
sng = "°s 5 2 [Rhoh (5

ou: Dy, : Diametre hydraulique du noeud n°2.
Dy; : Diamétre hydraulique du noeud n°1.
Rccs : coefficient de perte de pression singuliere, fonction du rapport des sections.
Si+1/Si | 0.011 0.1 0.2 04 0.5 0.6 0.8 1 2
Rcc 15 1.45 1.35 12 1.1 0.9 0.5 0 0
39
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Elargissement des sections de passage de la deuxiéme partie du canal, du noeud n°7
jusgu’au noeud n°16:
1 1C

BPang = 2[Rhohg s. s st

Deux autres singularités se présentent au niveau du canal :

- Une premiere a I’entree; la perte de pression est donnée par la formule:

—ozsaqi

2 (Rhoh (S,

- Une deuxiéme ala sortie du canal; la perte de pression est donnée par:

q2
050
=055 Rhon s,

I1.5- CALCUL DES PUISSANCES ABSORBEES PAR LES POMPES
HYDRAULIQUES

L es puissances des deux pompes sont donnes par les formules :

_ o, (Pspo—Pro) N
Pupo = Q,, . [RNoo cOte Oxygene.
~ (Psph=Pprh) ) )
Puiph = Q,, .. [Rhoh c6te Hydrogene.

[1.5.1- CALCUL DESRENDEMENTS
Ce calcul se fait par les polynémes ci dessous qui ont été obtenus en linéarisant des
courbes définies par laNASA.

(Iog 2.5)

i |

[0 [INs
400 < Ns< 1000 n =048+ 0.3%09%@

]
Q
«Q
=
Ko1P

0 Ns
1000 < Ns< 2000 n=079+ O_‘LZHOQE%

O Ns
2000 < Ns< 3000 n=091+ 0.0150g%

] Ns
3000 < Ns< 7000 n=092- 0.0ZHog%E
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7000 < Ns< 20000 = 09—007D0 Eﬁi@ﬁo AJE
= 090070075507 10977
avec Ns: Vitesse spécifique définie par: Ns=N Q% /H*"?

N : Vitesse de rotation de la pompe [tr/mn].
Q : Déhit traversant la pompe en [kg/s].
H : Hauteur manomeétrique en [m].

L application des formules ci dessus nous donne un rendement égale a 77.71% pour la
pompe a oxygéene. Dans un souci de vérification avec le logiciel Amstrong, nous allons
prendre le rendement, donné au départ de 74%. Ce décalage est certainement d( a un défaut de

linéarisation ou de rédaction (sur laquelle nous nous somme basgé).

[1.6- CALCUL DE LA PRESSION AU GENERATEUR DE GAZ

La pression du générateur de gaz s’exprime par :
Pgg = Pepo - AP.
Avec : Pspo : Pression de sortie de la pompe a oxygene [bar].
AP : Perte de pression que subit le fluide depuis la sortie de la pompe

jusqu’a I’entrée dans le générateur de gaz (fig 11.6).

Pox

Qtox
Injecteur O2
Y Entrée G.G O2. -

LCO

G.G

Y

Figurell.6 -Schéma decalcul dela pression au G.G.

[1.7- CALCUL DES CARACTERISTIQUES DE SORTIE DU
GENERATEUR DE GAZ ET DE LA CHAMBRE DE COMBUSTION.
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L es approximations ci-apres, définies par laNASA, sont utilisées pour la modélisation

de la combustion dans le générateur de gaz ainsi que dans la chambre de combustion.

Elles sont toutes fonctions du rapport de mélange Ry, qui fait partie du cahier des

charges.

11.7.1- Approximation de la température de combustion

03<Rm<4 T =35.85+980.71 Ry - 40.88 R - 5.37 R°.

4<Rnp<8 T =-466.41 + 1370.16 Ry, - 149.04 R + 5.21 Ry,

8 < Rm< 80 T =4236.17 - 75.24 Ry + 0.582 Ry - 1.44E-3 Ry,
11.7.2- Approximation du rapport des chaleurs spécifiques

0.3<Rmn<1 y=0.622 + 4.328 R, - 8.851 R,;” + 7.81 Rm® - 2.549 R,".

1<Rn<8 y=1.449 - 0.101 Ry, + 1.01E-2 Ry, - 1.76E-4 Ry,>.

6 < Rm < 20 y=1.093 - 2.49E-2 Ry, - 2.3E-3 Ry? - 6.235E-5 Ryy".

20 < R, <80 y = 1.047 + 7.2E-3 Ry, - 7.545E-5 R, + 2.85E-7 Ry

11.7.3- Approximation de la masse molaire

03<Rn<14 M =1.8433+2.316 Ry, - 657.18E-4 R\ - 191.77E-6 Ry,

14< Ry <80 M =10.565 + 1.05 Ry, - 2.53E-2 R? - 2.88E-4 Ryyy® - 1.24E-6 Ryy”.
On en deduit :

I1.7.4- Constante des gaz de combustion

avec Ru=28.31434[J/ mole/ °K ] Constante des gaz universelle.

11.7.5- Chaleur spécifique a pression constante des gaz

Y
=——R
Cp -1
11.7.6- Calcul du rapport de mélange de la chambre de combustion

Qox
th - Qdump

Rm, =
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11.8- COTE TURBINE

11.8.1- CALCUL DESTEMPERATURES ENTREE TURBINES

- Température entrée turbine Oxygene :
Tao =Ty
- Température entrée turbine Hydrogene :
Tan =Ty
D’autre part les caractéristiques des gaz brilés traversant les turbines y compris : la
chaleur spécifique a pression constante, la constante des gaz de combustion, le rapport des

chaleurs spécifiques et la masse molaire sont celles du générateur de gaz.

11.8.2- CALCUL DESDEBIT TRAVERSANT LESTURBINES
Les gaz produits par la combustion de I’hydrogene et de I’oxygene dans le générateur
de gaz sont acheminés vers les deux turbines, chacune d’elle est traversée par un débit qui vaut
d’aprés la définition:
G=pVS

En utilisant les relations de la gazodynamique on aura la suivante :

y+1

errpe| Y B2
e = NV RTtely+10

avec Pte = Pgg - AP, Pression a I’entrée de la turbine en [Pa].
AP = 3Ckt [g?; Perte de pression dans le distributeur et latuyauterie

jusgu’a I’entrée de la turbine.
2Ckt: Somme des coefficients de perte de pression
Sct: Section au col de laturbine.

On en déduit que le débit traversant la turbine résulte de la résolution d’une équation
du second degré:
AQ; +Bg,+C=0

ou:

y+1

A = satzokt, Y2 [ B = -1C = St (Pyg,|— - [-2 [
) RTtely +10 B 9\ RTtely +10

43
B To remove this message, purchase the
@ S D I—I D PD F 2 product at www.SolidDocuments.com



Partie | Bilan énergétique du moteur Chapitre 1l

11.8.3- CALCUL DESTEMPERATURE DE SORTIE
En écrivant que la puissance transmise par la turbine est égale a celle recue par la
pompeil vient :
Pui = Cp [t),(Tte—Tts)

d’ou: Tts= Tte— Pul
' Cpo,

|1.8.4- CALCUL DESPRESSIONS DE SORTIE
Lapression de sortie est exprimée par :

dp
v+l
/ y 02 3
RDI'tSH;+1H

avec Sce : Section du col de la tuyére d’échappement auxiliaire.

Pts=
Sc

Tts: Température de sortie de latuyére.

[1.9- COMPOSITION DESDEBITS SORTANTS DU GENERATEUR DE
GAZ
La combustion des gaz dans |e cas stoechiométrique se fait selon la réaction suivante :

1
HZ +§OZ - HZO

donc le rapport de mélange stoechiométrique est :

Yoz

Uiz

Rms=

Pour une unité de temps

2 g/mole d’hydrogéne nécessite %2 (32 g/mole) d’oxygéne pour qu’il y ait combustion parfaite.

Donc RmS:E =8

Dans laréalité deux cas se pressentent :

- Exces d’hydrogéne : (Rmg < 8):

1
2H, +50, O H,0+H,

qoxr +qhyr = qHZO +qH2 qH2 = qoxr +qhyr _qHZO
O qhyr O 0 1 ]
qH2 = qoer'-l_ qoxr H_qHzo qH2 = qoer'-'-R—rngH_ qHZO
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Dans le cas stoechiométrique :

0 Gyl 1C
qHZO = qoxr +qhyr1 = qoer'+ q E D qHZO qoxrg' RmSE
| _, 3,148 g 1¢
onc qH2 - qoer‘ nggqoxrg‘ RmSE
1L
qoxrw _R—mSE et qHZO = qoxr +qhyr _qH2

- Excés oxygenes (Rmg > 8):

3
H,+~0, 0H,0+0,

2
U 1 0
Ooxr T Oiyr = Ahzo * 0oz Qo2 =Uoxr T nyr ~Ahizo :qoxrg'-'-R—rngE_qHZO
dans le cas stoechiométrique :
Quizo = Aoxer + nyr ou': Jor1 = o ~ o2
N P
hzo =qhyr%l+q—hyr% O Onzo = Oy [1+RMY
donc: Uos :qoxr%. erngB—qhyr 1+ Rms)E
0 Rmsl
Go2 :qoer'_R—rngE et Oh20 = Yo FAnyr ~Yo2

[1.10- CALCUL DES POUSSEES AUXILIAIRES

Les gaz alimentants les deux turbines sortent par les deux tuyéres en donnant des
poussées auxiliaires, leur expression est donnée par :
F=Ac(Pe-Pa) + QecPeAc
et en faisant intervenir le débit masse :
F=A¢(Ps-Ps)+D Ve

Ou:

Ve : Composante moyenne sur I’axe X de la vitesse ge dansla section de sortie Ae.

D : Débit masse global de propergol.

Pe: Pression statique dans la section de sortie.

P, : Pression atmosphérique de I’ambiance.
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CONCLUSION

Nous avons mene une étude théorique du moteur fusée, dans le but de déterminer ces
performances; le moteur en question a été divise en deux grandes parties :

- La chambre de combustion.

- Le dump cooling.
Pour déterminer le flux net évacue par les canaux de refroidissement ( aimentation du moteur
en H2 ). Nous avons procede par une méthode semi analytique en faisant appel alathéorie des
échangeurs.
Nous avons pu remarque une bonne concordance de ces résultats avec ceux trouves dans la
littérature avec un flux net échangé dans la chambre de combustion de 20 Mw.
Par contre au niveau du dump cooling le flux net échangée reste trés faible car il est d’environ
5 Mw

En conclusion nous pouvons dire que cette méthode permet des calculs tres rapides et

simples, dans la phase d’avant projet de ce type de situation.
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CONCLUSION GENERALE

Durant ce projet, nous avons appris a calculer globalement un systéme aussi complexe
qui est celui de la fusée d’ARIANE 4. En effet, ce dernier constitue un ensemble de sous-

systemes énergétiques présentant chacun un certain degré de difficulté.

Avec le peu de données qui nous a é&é communiqué, nous avons quand méme pu définir
tous les sous-systémes du propul seur fusée en suivant une démarche qui nous a conduit a des
résultats satisfaisants dans la majorité des cas; et ce en se servant de la mécanique des fluides
pour déterminer les pertes de charge , de la gazodynamique et de la thermodynamique pour
déterminer les parameétres caractérisants I’écoulement des fluides (gaz de combustion, fluide
de refroidissement) et enfin le transfert de chaleur servant ainsi a la détermination du flux de
chaleur pour le refroidissement de la chambre de combustion.
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