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Résumé

Résumé

Les principaux criteres pour les systéemes de propulsion pour les petits satellites sont la bonne
performance et le faible colt. Les moteurs de fusée bi-propergol hypergoliques déja existants

(I'nydrazine et le Peroxyde d'azote) sont colteux et toxiques.

Le but de cette étude est la contribution au développement d’un moteur bi-propergol fournissant
une poussée de 40N avec un faible co(t en utilisant des ergols verts. La combinaison propulsive
choisie était le kéroséne Jet-A et le peroxyde d'hydrogene H.Oz, a cause de leur disponibilité et

facilité de manipulation. De plus, on peut atteindre des valeurs d’Isp €levées.

Le couple d’ergols hyperboliqgue (HTP/Jet-A) supprime la nécessité d’un systéme
d’inflammation (allumeur), I’auto-inflammation se produit lorsque le peroxyde d’hydrogéne et
le kéroséne sont bien mélangés et atomis€s (grace aux systeémes d’injection) dans la chambre
de combustion. La température d’auto-inflammation du Jet-A est environ 210°c. Cette
température est fournie par les produits de décomposition du H20- (a plus de 600°c) provenant
du catalyseur d’argent. Les produits de combustion passent dans une tuyere convergente

divergente afin de les accélérer et produire la poussée envisagée.

Pour tirer les performances de ce systéme propulsif, nous avons utilisé un programme appelé
CEA (Chemical Equilibrium with Application). Puis nous avons fait notre design sous
SolidWorks.

Mots clés :

Biergol, propulseur, poussée, peroxyde d’hydrogene/ kérosene, catalyseur,



Résumé

Abstract

The main criteria for propulsion systems for small satellites are good performance and low cost.
The existing hypergolic bi-propellant rocket engines (hydrazine and nitrogen peroxide) are

expensive and toxic.

The aim of this study is to develop a bi-propellant engine providing 40N thrust at low cost and
using green propellants. The propellant combination chosen was Jet-A kerosene and hydrogen
peroxide H>O, due to their availability and ease of handling. In addition, high ISP values can
be achieved.

The hyperbolic (HTP / Jet-A) combination therefore removing the need for an ignition system
(igniter), self-ignition occurs when hydrogen peroxide and kerosene are well mixed and
atomized (thanks to the systems Injection) into the combustion chamber. The auto-ignition
temperature of the Jet-A is approximately 210 °C. This temperature is provided by the
decomposition products of H202 (above 600 °C) from the silver catalyst. The combustion
products pass through a converging divergent nozzle to accelerate them and produce the

expected thrust.

To derive the performance of this propulsion system, we used a program called CEA (Chemical

Equilibrium with Application). Then we did our design in SolidWorks.
Keywords:

Bi-propellant, thruster, thrust, hydrogen peroxide/kerosene, catalyst.
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Introduction générale

Introduction Générale

Depuis 1957, les satellites ont progressivement été utilisés pour répondre aux différents
besoins humaine, dont certaines contribuent largement a changer notre vie quotidienne sans que

nous en soyons toujours conscients. 1l existe trois grandes catégories des satellites :
1-Satellites en orbites basses, situés a quelques centaines de kilométres de la terre.

2-Satellites géostationnaires, dont 1’orbite est située a prés de 36000 kilométres au-dessus de

I’équateur
3-Les sondes spatiales, placées sur des orbites spécifiques.

Placer une charge sur I’orbite fait appel au principe d’action/réaction. Et ceci est fait par
I’éjection des gaz trés rapidement depuis la buse d'expansion du moteur-fusee, ce qui crée une
force (poussee) dans la direction opposée. La force provient de I'énergie libérée par la

combustion des propergols (solides, liquides, gaz) dans la chambre de combustion.

Dans ce mémoire nous allons présenter une Contribution a la réalisation d’une tuyére pour
systéme de propulsion biergol (HTP/Keéroséne). Pour application sur les satellites ; notre travail

est constitué de trois chapitres :

Dans le premier chapitre, on va parler de la propulsion spatiale pour les satellites en présentant

les types et quelques applications de la propulsion chimique biergols dans les satellites.

Pour le deuxiéme chapitre, on donnera une préface et des bases de la modélisation et design des

systémes biergols.

Entrant dans le vif du sujet, le troisiéme chapitre a pour but de modéliser un systeme de
propulsion biergol (HTP/kérosene) produisant une poussée de 40 Newtons et faire le design de

la tuyére et valider les résultats obtenus par des modeles similaires.

Enfin, ce travail sera achevé par une conclusion générale suivie de quelques recommandations

proposees en se basant sur les résultats obtenus dans notre étude.
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Chapitre I : Généralités sur la propulsion des satellites
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Chapitre I : Généralités sur la propulsion des satellites

1.1 Introduction
Pour quoi la propulsion pour les satellites :

Les engins spatiaux ou de satellites pour les grandes manceuvres spatiales, telles que I'injection
d'orbite, la rétroaction a l'approche de la lune ou d'une planéte, la correction du désalignement
de poussée des moteurs principaux et certains transferts d'orbite des satellites sont tous assurés

par différents systémes de propulsion [1].

Beaucoup de forces externes appliquées sur le satellite le perturbent loin de son orbite
nominale. Pour cela les systemes de propulsion sont utilisés pour corriger et maintenir le
satellite a sa position nominale.

Généralement, un systeme de propulsion est un systeme qui accélere une matiére pour fournir
une force de poussée qui déplace un véhicule ou le fait tourner par rapport a son centre de masse
[2].

Les fonctions de ce systeme ont eté definies de telle maniere a faire des corrections

d’orbite et de contrdle d’attitude avec une grande précision, en mise a poste. La propulsion est

utilisée généralement pour :

- Le lancement : Accélérant un véhicule de la terre, ou proche de la terre, a travers I'atmosphére

a une orbite désirée.

- La mise a poste : Déplacant un vehicule d'une orbite initiale a une orbite de la mission. Pour
le cas des satellites géostationnaires il est nécessaire d’effectuer des manceuvres pour passer de
I’orbite de transfert délivrée par le lanceur a 1’orbite géostationnaire ou géosynchrone

caractérisée par la longitude de stationnement du satellite.

- Le maintien d'orbite " Station Keeping " : Garder le véhicule spatial dans l'orbite de la mission

ou le déplacer a une autre orbite désirée.

- Controle d'attitude : fournir le moment de rotation pour aider a positionner le satellite dans la

direction désirée [2].

Les trois premieres fonctions (lancement, la mise a poste, le maintien de l'orbite)

fournissent le changement de vitesse (AV) et elles exigent une translation du centre de masse.

La derniere fonction (le contrble d'attitude) fournit le moment de rotation pour tourner le

véhicule spatial par rapport a son centre de masse [2].
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Chapitre I : Généralités sur la propulsion des satellites

1.2 Types de propulsion Satellitaire (froid, électrique, chimique...)

1.2.1 Propulsion a Gaz froid

La propulsion a gaz froid consiste a la libération d’un gaz stocké a haute pression dans
un réservoir a travers une tuyére. La matiere utilisée, suivant sa nature ainsi que le niveau de
pression, peut-étre dans le réservoir en état liquide (fréon, propane, ammoniac...etc) ou gazeux
(nitrogene). Ces systémes sont caractérisés par leurs relatives simplicités, une faible poussee et
une impulsion spécifique faible (inférieur & 100 s). lls étaient utilises généralement sur les
premiers satellites et sont toujours utilisés la ou des problémes de contr6le thermique et de
pollution, associés aux systéemes a gaz chaud, peuvent survenir [3].

Y

Gaz a
haute
pression

\ / Propulseur

-
N

Figure 1.1 : Le schéma d’un systéeme a gaz froid.

Dans l'arene militaire, des systemes de propulsion a gaz froid sont utilisés pour lancer des
missiles intercontinentaux a partir de sous-marins immergés. Le dioxyde de carbone est utilisé
comme ergol. L'allumage des moteurs fusés se produit apres la montée au-dessus de la surface
de l'eau [4].

1.2.2 Propulsion chimique

Dans la propulsion chimique, le niveau de poussée est entre 0.5 et plusieurs milliers de
newtons pour les ergols liquides, et d’une dizaine de newtons a plusieurs milliers de newtons
pour les ergols solides. Son principe consiste a générer un gaz a haute température par

combustion chimique d’ergols liquides ou solides [3].
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Chapitre I : Généralités sur la propulsion des satellites

1.2.2.1 Propulsion chimique liquide

Les systemes de propulsion liquide utilisent des combustibles liquides (combustible et
oxydant), ou I'énergie est fournie a travers une réaction chimique. Dans quelques cas, un seul
combustible est soumis a une décomposition chimique, ce systeme est appelé " le systeme
mono-ergol" [3].

Les avantages d'un systeme liquide sont qu'il peut avoir de meilleures performances que
les systemes chimiques conventionnels (a ergols solides) et qu’il est contrdlable en termes de
modulation de la poussée. Les inconvénients peuvent inclure la complexité et le co(t.
Habituellement, les mono-ergols sont moins complexes que les biergols mais ils présentent des

performances inférieures [5].

Vf‘lSEE
) —
e clion a

granca vilesss
Carturant

- ]
,//F._\\ Comburant

Tuyére
de Laval

Figure 1.2 : Systeme de propulsion liquide [6].

1.2.2.1.1 Propulsion biergol

La plupart des moteurs a propergol liquide sont biergol, c'est-a-dire qu'ils utilisent deux liquides
séparés, un carburant et un comburant.

La production de poussée est assurée par la réaction chimique entre I’oxydant et le carburant
au sein de la chambre de combustion ce qui génére un mélange de gaz a haute température.
Les systemes biergol sont largement utilisés dans la propulsion spatiale en raison de leur vaste
gamme de poussée généralisée (de quelques Newtons jusqu’a des milliers de Newton) et leurs

applications spatiales différentes.
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Cambre de
combustion

Combustible Oxvdant Pomnes

Co Sortie

Figure 1.3 : Architecture générale d’un systéme de propulsion biergol [7].

1.2.2.1.2 Propulsion mono-ergol

Ces systémes sont utilisés généralement pour la correction d’orbite et d’attitude des satellites et

le control d’attitude des lanceurs [3].
Citons, comme mono-ergols les plus courants :
- L’eau oxygénée, qui sous I’action d’un catalyseur se décompose en donnant des gaz
formés d’oxygene et de vapeur d’eau (Isp < 170 sec).
- L’hydrazine, qui sous I’action d’un catalyseur (oxydes métalliques par exemple) est le

siege d’une décomposition avec formation d’azote, d’ammoniac et d’hydrogéne (Isp

<230 sec) [3].

Ergol pressurisé

Catalyseur

Ejection
Figure 1.4 : Architecture générale d’un systéme de propulsion mono-ergol [7].
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1.2.2.2 Propulsion chimique Solide

Les fusées a propergol solide sont le type de fusée le plus ancien et remontent a la Chine
ancienne. Leur construction est relativement simple. Un moteur de fusée solide simple se
compose d'un botitier, d'une charge propulsive (identifiée comme un grain), d'un allumeur et
d'une buse. Ce grain contient a la fois le combustible solide et les composants oxydants solides
combinés dans une chambre ou un boitier de combustion cylindrique. Le propergol est coulé
dans la coque de la fusée ayant une cavité centrale de différentes formes, y compris en forme
d'étoile qui sert de chambre de combustion [7].

Ces moteurs peuvent étre utilisés une seule fois et développent une grande poussée

(d’une dizaine a des milliers de newtons).

Allumeur
Boitier
Propergols
Combustion

Col de
la buse

Ejection des
gaz

Figure 1.5 : Systeme de propulsion a ergols solides [7].

Les propergols solides sont constitués par des mélanges comportant, un comburant et un
combustible, capables de briler des que 1’on procéde a leur inflammation. Si les constituants
principaux contiennent dans leurs molécules I’élément oxydant et I’élément combustible, le
propergol est dit ‘homogene’. Dans le cas ou I’élément oxydant est séparé de I’¢lément

combustible, le propergol est dit ‘hétérogene’ [3].
1.2.3 Propulsion électrique

Dans le cas des systemes de propulsion électrique, les particules de masse des ergols
recoivent leur énergie par un impact externe a travers I'énergie électrique. Bien qgu'ils

fournissent des vitesses d'échappement qui sont a peu prés supérieures aux propulsions
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chimiques par un facteur de 10 ou plus. Ces moteurs ne peuvent pas étre utilisés comme boosters
pour des lanceurs, mais uniquement pour un fonctionnement continu dans le vide poussé de
I'espace. Lors de missions s'étalant sur plusieurs années, des vitesses delta exceptionnelles sont
possibles [4].

Les propulseurs électriques peuvent étre divisés en deux grandes catégories : ceux qui utilisent
I'électricité pour chauffer le propulseur, qui émerge comme un gaz neutre, et ceux qui utilisent
des champs électriques ou magnétiques pour accélérer les ions. La forme fonctionnelle et

I'analyse de ces deux classes différent.
1.2.3.1 Propulseurs électrothermiques

Le propulseur électrothermique de base, ou « resisto-jet », consiste en une buse a fort taux
d’expansion, reliée a une chambre dans laquelle le propulseur est chauffé par un fil chaud a
travers lequel passe un courant électrique. Ce type de propulseur électrique utilise les mémes
effets thermodynamiques pour générer un flux d'eéchappement a grande vitesse que le fait une
fusée chimique. Pour une vitesse d’échappements élevés, la pression et la tempeérature du gaz

entrant dans la buse doivent étre élevées, ce qui implique un chauffage efficace du gaz [8].

énergie électrique

Bobine de chauffage

Boucliers thermiques

Figure 1.6 : Propulseur électrothermique [8].
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1.2.3.2 Propulseurs a jet d'arc

Dans le propulseur a jet d'arc, le gaz propulseur est chauffé en faisant passer un arc électrique
a travers I'écoulement. Pour un gaz neutre exposé a un champ électrique, la résistance est
initialement tres élevée jusqu'a ce que, au fur et a mesure que le potentiel le traverse, une
ionisation se produise et que le gaz commence a conduire. La résistance chute rapidement et le
courant augmente jusqu'a ce que tout le gaz soit ionisé ou jusqu'a ce que la résistance
d'alimentation domine. Les électrons et les ions positifs se déplacent dans des directions
opposees et transferent respectivement leur charge a I'anode et a la cathode. Les atomes de gaz
neutres sont chauffés par collision avec les ions et les électrons. Le comportement
thermodynamique d'un plasma est compliqué d'atomes neutres et les ions positifs peuvent
participer a I'expansion, mais les électrons ne servent qua rendre le plasma neutre. La
recombinaison d'électrons et d'ions libérera I'énergie electronique sous la forme de molécules

neutres chaudes supplémentaires. Pour ces raisons, I'analyse d'un arc-jet est compliquée [8].

Injection

Convergent Constricteur Divergent
. 1 J

cathode

Figure 1.7 : Propulseur a jet d'arc [9].
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1.2.3.3 Propulseurs électromagnétiques

Si I'on souhaite dépasser les vitesses d'échappement réalisables par chauffage électrique du
propulseur, il faut abandonner les effets thermodynamiques et agir directement sur les atomes
du propulseur en utilisant le champ électromagnétique. Cela implique que le propulseur doit
étre ionisé (ce qui se produit déja dans le jet d'arc, ou c'est une nuisance, ce qui réduit l'efficacité.
Si le propulseur est entiérement ionisé, alors I'accélération directe des ions par les champs

électriques et magnétiques peut produire Une vitesse globale tres élevée [8].

1.2.3.4 Propulsion ionique

C'est le concept le plus simple : le propulseur est ionisé, puis pénétre dans une région de champ
électrique intense, ou les ions positifs sont accélérés. En passant a travers une grille, ils quittent
le moteur comme un flux d'échappement a haute vitesse. Les électrons ne partent pas, donc
I'échappement est chargé positivement. En fin de compte, cela entrainerait le développement
d'un champ retardateur entre I'engin spatial et I'échappement et ainsi un courant d'électrons est
donc déchargé dans I'échappement pour neutraliser I'engin spatial. Les électrons ont peu délan,
ce qui n'affecte pas la pousseée.

Le propulseur est divise en deux chambres. Le propulseur entre dans la chambre d'ionisation
sous la forme de molécules de gaz neutres. 1l y a un champ électrique radial a travers la chambre
et des électrons sont libérés de la cathode. Les électrons sont accélérés par le champ radial, et
atteignent des énergies de plusieurs dizaines d'électrons volts, ce qui suffit a ioniser les atomes
de propergol neutre par collision. Pour allonger la longueur de trajet des électrons et s'assurer
qu'ils rencontrent autant d'atomes neutres que possible, un champ magnétique axial est fourni,
ce qui les fait se deplacer selon un trajet en spirale. L'ionisation devient donc efficace ; C'est-a-

dire que le nombre d'ions produits, en fonction du courant d'électrons, est maximise [8].
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grille négative

© électron ! i
grille positive

Q atome propulseur neutre
@ ion positif

Figure 1.8 : Propulsion ionique [10].

1.3 Applications de la propulsion chimique biergol dans les satellites

Un satellite en orbite autour de la terre est exposé a de petites forces. Pour cette raison, de
nombreux systémes de propulsion pour satellite ont été développés afin de contrdler avec
précision la position ou lattitude de ces satellites. Parmi ces systemes de propulsion, les

systémes de propulsion biergol sont largement utilisés en raison de leur bonne performance et

la simplicité de manipulation.
1.3.1 Exemples des systemes de propulsion biergols pour les satellites - (état de I’art)

1.3.1.1 Ariane Group

Les propulseurs biergols sont utilises d’Ariane Group dans un large éventail de missions,

y compris les manceuvres de suralimentation et en orbite de satellites géostationnaires et de

sondes spatiales [11].
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1.3.1.1.1 Propulseur biergol 10 N

Concu pour le contrdle d'attitude de précision, de trajectoire et d'orbite satellites [11] :

Spacecraft

Arabsat 54
Arabsat 5B
Astra 3B
COMS
KA-SAT
MILSAT-B
Milesat 201
Rascom-2
W3B
Arabsat 5C
Astra 1N
Atlantic Bird 7
Ekspress AM4
W3C
Yahsat 14
Apstar?
Astra 2F
M5G FM3
SK5SD

W5A

WaA

Launch Year
2010
2010
2010
2010
2010
2010
2010
2010
2010
2011
2011
2011
2011
2011
2011
2012
2012
2012
2012
2012
2012

Spacecraft

YAHSAT 1B
AMOS 4
Alphasat PFM
Astra 2E

W3D

SES-6

GALS
AthenaFidus
Astra 2G

Astra 5B
ARSAT 1
Ekspress-AM4R
Eutelsat 3B
MEASAT 3B
Arabsat 6B
ARSAT 2
Eutelsat 9B
LISA-Pathfinder
MSG Fi4
Ekspress-AM7

Sicral2

1.3.1.1.2 Propulseur bi-propergol 200 N :

Concu pour les manceuvres d'attitude, de contrdle de l'orbite [11] :

ATV = 1 Jules Verme

ATV -2
Johannes Kepler

ATV -3
Edoardo Amaldi

ATV - 4
Albert Einstein

ATV -5
Georges Lemaitre

Orion MPOV-ESM
wEM-1"

Orion MPCV-ESM
wEM-2Z"

28

Launch Year

202
2013
2013
2013
2013
2013
2013
2014
2014
2014
2014
2014
2014
2014
2015
2015
2015
2015
2015
2015
2015

2008

Tableau 1.1 : Exemples des applications de propulsions 10 N [11].

Spacecraft

DirecTV 15
Hizpasat 1 AG
TELSTAR 12V
AMU-1
Eutelsat8WB
AMOS 6
SkyBrasil
AMOSGER
Bepi Colombo
EDRS-C
SES-10

SGDC
Koreasat 7
Exomars Orbiter
Echostar 105
Eutelsat 172B
SES-12

Solar Orbiter
MTG

Tableau 1.2 : Exemples des applications de propulsions 200 N [11].

Spacecraft Launch Year

Launch Year

25
205
25
205
25
205
25
2016
20
206
20
206
20
206
2m7
2m7
2m7
2m7
2ms
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1.3.1.1.3 Moteur apogée bi-propulseur 400 N
Apogée fiable et manceuvres de I'espace profond [11] :
Tableau 1.3 : Exemples des applications de propulsions 400 N [11].

AMSAT 2000 GEi2 2005 MILSAT-B 2010
CLUSTER I 2000 MS5G FM2 2005 Milesat 201 2010
EUTELSAT W4 2000 Syrakus 3A 2005 RASCOM-2 2010
HISPASAT 1C 2000 Venus Express 2005 W3B 2010
ARTEMIS 2001 HB7A, APAZ 2008 W3C 2011
Atlantic Bird 2 2001 Koreasat 5 2006 Apstar 7A 2012
EURASIASAT 2001 Syrakus 3B FM2 2006 Apstar 7B 2012
Eurobird 2001 THAICOM 5 2006 MSG FM3 2012
SICRAL 2001 Chinasat 6B 2007 WEA 2012
ASTRA 1K 2002 FMO2Z, RC1 2007 Yamal 402 2012
Atlantic Bird 1 2002 Galaxy 17 2007 Alphasat PFM 2013
EUTELSAT W5 2002 Star One C1 2007 AMOS 4 2013
Hispasat 1D 2002 Chinasat 9 2008 W3D 2013
HOT EIRD & 2002 CIEL 2 2008 Athena Fidus 2014
MSG FM1 2002 Star One C2 2008 ARSAT 1 2014
Stellat 2002 Turksat 3A 2008 ARSAT 2 2015
STENTOR 2002 W2A 2009 Hispasat 1 AG 2015
AMC-9 GE-12 2003 MILSAT-A 2009 MSG FM4 2015
AMOS 2 2003 Palapa D 2009 Sicral 2 2015
MARS EXPRESS 2003 SICRAL 1B 2009 Exomars Orbiter 2016
Apstar 6 2005 Thor-6 2009

FMO1, GEil 2005 W7 2009
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1.3.1.2 Atlantic Research Corp. et Daimler-Benz

Tableau 1.4 : Systeme de propulsion pour Atlantic Research Corp. et Daimler-Benz [12]

Producteur | Modele | Poussee (N) | Isp (S) Ergols ngf Applications
Leros . Insertion en
1R 489 N 320 s | MON3/Hydrazine | 3,76 Kg orbite
Leros2 | 556N | 312s | MON3/MMH | 3.4Kg '”Sg?t:?tre‘ en
Atlantic | 6% | 556N | 3165 | MON3/MMH |376Kg| "sertionen
2R orhite
Research Leros Contrdle
Corp. 20 22,24 N 293s MON3/MMH 0,57 Kg Pattitude
Leros . Contrdle
20H 22,24 N 300s | MON3/Hydrazine | 0,41 Kg Pattitude
Leros Contrdle
20R 22,24 N 307 s MON3/MMH 0,57 Kg Lattitude
Controle
S 10/1 10N 287 s MON/MMH 0,35 Kg Jattitude
0,31- Controle
S 10/2 10N 292 s MON/MMH 0,53 Kg Lattitude
Daimler- Controle
Benz S4 4 N 285s MON/MMH 0,29 Kg dattitude
S400/1| 400N | 302s | MON/MMH | 2.8kg '”Sg';gﬁg en
S400/2 | 400N | 318s | MON/MMH | 3.4kg '”Sg';tb'ﬁz en

1.3.1.3 Space Shuttle Orbital Maneuvering System (OMS)

Le systéme de manceuvre orbitale de la navette spatiale (OMS) est un systéme de moteurs de
fusée hypergoliques a propergol liquide utilisé sur la navette spatiale. Concu et fabrique aux
Etats-Unis par, le systéme a été utilisé pendant le lancement pour produire une poussée
supplémentaire et en orbite pour fournir I'injection orbitale, la correction orbitale et la brilure

de désorbitation du vaisseau spatial [13].

1.4 Propulsion chimique biergol verte

L'utilisation de I'hydrazine et de ses dérivés comme le mono méthyl hydrazine (MMH) et le
diméthyle hydrazine asymétriqgue (UDMH) comme ergols pour la propulsion spatiale devient
de plus en plus difficile. En raison de la toxicité et de la réactivité de ces propergols, les codts
de ravitaillement d'un engin spatial ont considérablement augmenté au fil des années [14].

Un certain nombre d'options propulsives différentes et moins toxiques ont été envisagées pour
remplacer I'hydrazine.
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Les candidats propulseurs qui ont retenu le plus I'attention au cours des dernieres années sont
les suivants :

Peroxyde d'hydrogéne.

Mélanges d'oxyde nitreux.

Liquides ioniques.

1.4.1 Peroxyde d'hydrogene

Outre I'nydrazine, le peroxyde d'hydrogéne (H202) est probablement le mono-ergol le plus
étudié au monde. Il peut également étre utilisé comme oxydant en mode bi-propulseur et il a
éte étudié a des fins de propulsion au moins depuis 1934. Son utilisation pour la propulsion a
été revue et ses propriétés sont bien documentées. L'impulsion spécifique limitée et les
préoccupations concernant la capacité de stockage du peroxyde d'hydrogene I'ont déplacé du
systéme de pilotage par jets de gaz (RCS) en faveur de I'hydrazine. Cependant, les
préoccupations toxicologiques de I'nydrazine ont conduit a un regain d'intérét pour la recherche
sur le peroxyde d'hydrogéne au cours des 10 derniéres annees. Le peroxyde d'hydrogene est trés
réactif et thermodynamiquement instable et se decompose lentement méme sous sa forme la
plus stabilisée. Les préoccupations concernant la capacité de stockage et l'utilisation slre du
peroxyde d'hydrogene ont été debattues au fil des ans. Il est rapporté que ces préoccupations
pourraient étre exagerées et que le peroxyde d’hydrogene peut étre manipulé en toute sécurité
[15].

1.4.2 Mélanges de combustible d'oxyde nitreux

Le protoxyde d'azote a été considéré comme un oxydant vert pour les fusées hybrides et comme
un mono-ergol a part entiére pendant de nombreuses années. Récemment, des mélanges d'oxyde
nitreux et de carburant ont été étudiés, appelés mélanges de carburant d'oxyde nitreux (NOFB
ou NOFBX). Ce type de propulseur semble trés intéressant avec des performances tres élevées,
un allumage facile, une faible toxicité et un faible codt potentiel. Cependant, ses propriétés
explosives sont peu connues. Etant donné que le mélange de comburant de carburant existera
en deux phases, le risque d'explosion ou de détonation di a la compression adiabatique doit étre
pris en compte. Des données limitées ont éte publiées sur la sensibilité des propulseurs NOFB
et, par conséquent, les décisions concernant le fonctionnement sdr de ces mélanges ne peuvent

pas étre prises facilement [15].
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1.4.3 Liquides ioniques

Par définition, un liquide ionique est un sel dont le point de fusion est inférieur a 100 ° C utilisé
a I'état liquide. Les ergols liquides ioniques sont généralement des mélanges d'un sel oxydant,
d'un carburant et d'eau. Les sels oxydants les plus étudiés pour les applications propulsives sont

HNF (nitroformate d'hydrazinium)

HAN (nitrates d’hydroxy ammonium)

ADN (dinitramide d'ammonium)
Une solubilité élevée est la propriété la plus vitale & obtenir pour un mono-ergol avec un Isp
élevé. Pour cette raison, ADN et HAN sont les plus prometteurs. En plus d'avoir une solubilité
plus faible, HNF est synthétisé a l'aide d'hydrazine.
Dans les années 1990, I'intérét pour les mono-ergols liquides & base de HAN pour la propulsion
des engins spatiaux a augmenté en raison des préoccupations toxiques de I'hydrazine.
Aujourd'hui, le HAN est utilisé comme oxydant dans le laboratoire de recherche de I'armée de
I'air des Etats-Unis (AFRL) [15].
L'ADN a été synthétisé pour la premiére fois en 1971 a I'Institut Zelinsky de chimie organique
a Moscou et est principalement destiné a étre utilisé comme oxydant dans les propulseurs de
fusées solides. On prétend que les propulseurs solides a base d’ADN sont utilisés dans les
missiles balistiques intercontinentaux russes Topol et qu'/ADN eétait auparavant produit en
quantités de tonnes dans I'ex-URSS. L'ADN a également été identifie comme un substitut vert
au perchlorate d'ammonium (AP), l'oxydant actuel de choix dans les propulseurs solides. Pour
les applications spatiales, les propulseurs solides sont largement utilisés dans les gros
propulseurs pour lanceurs et, dans une certaine mesure, pour la propulsion dans I'espace. L'AP
est a bien des égards un excellent oxydant en raison de son niveau de risque relativement faible
et de la possibilité d'adapter ses propriétés balistiques. Cependant, I'AP a toujours des impacts
négatifs sur I'environnement et la santé personnelle. Le Département Américain de la Défense
(DOD) a organisé un atelier sur la stratégie avancée pour une énergie écologiquement durable,
identifiant I'AP comme I'un des principaux problemes environnementaux, de sécurité et de santé
au travail. Pour cette raison, la NASA a financé une évaluation initiale de I'ADN en
remplacement de I'AP dans les propulseurs de fusée solide pour les lancements de grands

espaces [15].
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1.1 Pour quoi la sélection d’un systéme basé sur le peroxyde

d'hydrogéne/carburant pour les satellites

Le principal avantage de l'utilisation de cette combinaison propulsive, autre que sa densité Isp,
est la capacité de s'auto-allumer, supprimant ainsi le besoin d'un allumeur. Lorsque le peroxyde
d'hydrogene est passé a travers un lit de catalyseur, composeé d'argent, une décomposition rapide
du peroxyde se produit, générant Oxygene et vapeur a haute température. Avec 90% de
peroxyde (90% H202 10% H20 en masse), des températures de décomposition adiabatique
supérieures a 600 degrés C peuvent étre attendues. Ces produits de décomposition, lorsqu'ils
sont combinés avec du kérosene atomisé, entrainent la combustion du carburant a condition que

la pression de la chambre soit suffisamment élevée [16].

11.2 Principe de propulsion

11.2.1 Equation de fusée

L'équation de fusée (dite équation de Tsiolkovski) v
exprime l'accroissement de vitesse d'une fusée,

propulsée par un moteur a réaction, en fonction de

la différence de masse entre le début et la fin de la

_ergol (dm)

propulsion. P 4

Poussée développée a la sortie du propulseur Figure 11.1 : Schéma descriptif

F =V, =V, ..(1) d’une fusée

Principe des actions réciproques (3eme loi de Newton) :

dm
V. =
dt €

Par intégration :

—m. S (1.2) ——>dV = —V..In(%2) .. (11.3)

|74 M d
Jy av ==V [y (14 ——> V=",In(%) ... (115)

Avec:V(0) =0

Conservation de la quantité de mouvement entre t et t + dt (expulsion d’une masse dm d’ergol
endt) :
Véhicule (masse m - dm) :

APengin = (M —dm)(V + dV) — (m —dm)V =~ m.dV .... (11.6)
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Ergol (masse dm) :

APergor = dm(V = V,) = V.dm = —dm.V,.... (1.7)
Variation totale de la quantité de mouvement :

dp = dPengin — APergor = M. dV +dm.V, .... (11.8)
Loi fondamentale de la dynamique (Newton) :

SF=2 (19
avec :
Y2F=Ap.A, — f —m.g.cos(6) .... (11.10)

on obtient :

m.dv+dm.V, = [Ap.A, — f —m.g.cos(0)]dt .... (11.11)
Avec F=0 et ve = constante

AV =V, In(%2) ... (1L12) [17]

11.2.2 Parametres propulsifs
11.2.2.1 Poussée

La poussée est la force produite par un systeme de propulsion de fusée agissant sur un véhicule.
De maniére simplifiée, c'est la réaction subie par sa structure due a I'¢jection de matiére a grande
vitesse. La poussée, due a un changement de moment (le moment est une quantité vectorielle
et est définie comme le produit de la masse par la vitesse), est Donnée ci-apres :
F=mV,+ (P, — P)A, .... (11.13)
Lorsque Pe=Pa:
F=m.V,...(.14)
Cette force représente la force de propulsion totale lorsque la pression de sortie de la buse est

égale a la pression ambiante.

11.2.2.2 Impulsion
L'impulsion C'est la force de poussée F (qui peut varier avec le temps) intégrée sur le temps de
combustion t.
I, = [ Fdt ....(11.15)
Pour une poussée constante et des transitoires de démarrage et d'arrét négligeables, cela se
réduit a
I, =F.t....(1.16)
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L'impulsion est proportionnelle a I'énergie totale libérée par tout le propulseur d'un systéeme de

propulsion.

11.2.2.3 Impulsion spécifique Isp

L'impulsion spécifique Is est I'impulsion totale par unité de poids de propulseur. C'est une figure
importante du mérite des performances d'un systeme de propulsion de fusée, un nombre plus
élevé signifie de meilleures performances. Si le débit massique total du propulseur est m et
I'accélération standard de la gravité est g, alors [18] :

Jy Fat

ISP = — .
go J mat

.. (11.17)

Cette équation donnera une valeur d'impulsion spécifique moyenne temporelle pour tout
systéme de propulsion de fusée, en particulier lorsque la poussée varie avec le temps. Pendant
les conditions transitoires (pendant le démarrage ou la période de montée en puissance, la
période d'arrét ou pendant un changement de débit ou de niveaux de poussée), les valeurs de Is
peuvent étre obtenues par intégration ou en déterminant les valeurs moyennes de F et de m pour
de courts intervalles de temps. Pour une poussée et un écoulement de propulseur constants, cette

équation peut étre simplifiée ; Ci-dessous, mp est la masse propulsive efficace totale [18].

(11.18)

It

Mpdo

ISP =
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11.3.2 Modélisation d’un systéme biergol

La figure suivante fournit une illustration des entrées et des sorties primaires du modéle, et

trace les dépendances de ces sorties :

Figure 11.2 : Entrées et sorties primaires du modele [19].

11.3.2.1 Entrées du modeéle

Les entrées du modele sont selectionnées pour étre celles qu'il faudrait choisir pour concevoir
un moteur de micro-fusée. lls peuvent étre divisés en trois catégories : ceux liés a la taille et a
la disposition du moteur, ceux liés a ses performances et ceux liés au matériau de construction
[19].

11.3.2.1.1 Entrées de taille

Les deux principales entrées de taille sont la largeur et la hauteur de la gorge. Elles déterminent
I'échelle globale du moteur et, conjointement avec la pression, déterminent efficacement le
débit massique et la poussée. Une entrée de taille facultative est la longueur de la chambre. Soit
celui-ci, soit le temps de séjour peuvent étre spécifiés, et I'un détermine l'autre. Le nombre de
passages de refroidissement latéraux, un parametre de disposition, est également une entrée

dans le modele [19].
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11.3.2.1.2 Entrées de performance

Les principales entrées de performance sont la pression de la chambre et le rapport du
comburant au mélange de carburant, O / F. Le taux d'expansion de la buse peut également étre
specifié. Enfin, le temps de séjour peut étre précisé. Comme cela affecte les performances, il
est inclus ici, mais il est principalement utilisé pour déterminer la longueur requise de la
chambre [19].

11.3.2.1.3 Entrées matérielles

Les parametres du modéle qui dépendent du matériau de construction sont la température
maximale admissible du mur, ainsi que la conductivité thermique, la contrainte maximale
admissible et la densité. Les propriétés de deux matériaux considérés sont indiquées dans le
tableau ci-dessous [19].

Tableau I1.1 : Les propriétés du Silicone et du Silicone Carbide [19].

Property Silicon Silicon Carbide
Tw 900 K 1400 K
K 40 W/mK [BO0K] | 63 W/m K [1000K]
0 2330 kg/m? 3200 kg/m?
O maz 1000 MPa 600 MPa,

11.2.3.2 Sorties du modele

Les résultats du modele sont ceux que le concepteur prendrait en compte pour évaluer I'utilité
d'un systeme de fusée donné. Ils peuvent étre divisés en catégories similaires aux entrées : taille,

performances et refroidissement [19].

11.2.3.2.1 Sorties de taille

Les sorties de taille principale sont la longueur, la largeur et la hauteur ou I'épaisseur du moteur
(L, W et H). De plus, la masse du moteur, ainsi que la longueur de la chambre calculée a partir
du temps de séjour souhaité. Les parametres de fabrication tels que le nombre de dispositifs par
ensemble de plaquettes et le nombre de plaquettes nécessaires sont également considérés
comme des sorties de taille. Des épaisseurs de paroi critiques, telles que celle des parois latérales
de passage de refroidissement au niveau de la gorge, et I'épaisseur requise des parois de coiffage

de la chambre sont également des sorties [19].
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11.2.3.2.1 Sorties de performance

Les sorties de performance sont la poussée, le debit massique, I'impulsion spécifique, le temps
de séjour, le rapport poussée / poids et la vitesse d'échappement caractéristique. De plus, les
propriétés physiques du débit de la buse sont disponibles [19].

11.2.3.2.1 Sorties de refroidissement

Les sorties relatives au systéme de refroidissement comprennent le profil de flux thermique vers
la paroi, la charge thermique totale intégrée et la température de masse maximale atteinte par
les propulseurs tout en absorbant cette charge. Au niveau de la gorge, la largeur minimale
requise des passages de refroidissement latéraux est estimée et la température de la paroi coté
liquide de refroidissement a cet endroit est calculée. Comme la dépendance fonctionnelle réelle
du flux thermique c6té chaud n'est pas bien connue pour les flux thermiques trés élevés attendus
dans les micro-rouilles, tous ces parametres sont calculés en utilisant a la fois la corrélation du
flux thermique nominal utilisée dans la conception de la chambre de poussée de démonstration

et une corrélation qui se traduit par une charge thermique prévue plus élevée [19].

I1.3 Composition d’un systéme de propulsion biergol pour satellites

11.3.1 Design et dimensionnement d’un propulseur

Le propulseur est le sous-ensemble clé d'un moteur-fusée. Ici, les ergols liquides sont doseés,
injectés, atomisés, vaporisés, mélanges et bralés pour former des produits de gaz de réaction
chauds, qui a leur tour sont accélérés et éjectés a grande vitesse, Un ensemble de chambre de
poussee de fusée a un injecteur, une chambre de combustion, une buse subsonique. Tous
doivent résister a la chaleur extréme de la combustion et aux différentes forces, y compris la

transmission de la force de poussée au véhicule [18].

11.3.1.1 Les injecteurs

L'injecteur, comme son nom l'indique, injecte les propulseurs dans la chambre de combustion
dans les bonnes proportions et les bonnes conditions pour produire un processus de combustion
efficace et stable. Placé a I'extrémité avant ou supérieure de la chambre de combustion,
I'injecteur effectue également la tache structurelle consistant a fermer le haut de la chambre de
combustion contre la haute pression et la température qu'il contient. Il fournit le carburant et
l'oxydant aux taux appropriés et dans les bonnes proportions [20].

Aucun autre composant d'un moteur de fusée n'a un impact aussi important sur les performances

du moteur que l'injecteur. Dans des applications diverses et différentes, des injecteurs bien
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congus peuvent avoir une répartition assez large de l'efficacité de la combustion, et il n'est pas
rare qu'un injecteur avec un rendement C” aussi bas que 92% soit considéré comme acceptable.
Des valeurs élevées d'efficacité de combustion proviennent d'une distribution uniforme du
rapport de mélange souhaité et d'une fine atomisation des propulseurs liquides. Le mélange
local dans le modéle de pulvérisation de I'élément d'injection doit avoir lieu & un niveau
pratiquement microscopique pour garantir des rendements de combustion approchant 100%.
La stabilité de la combustion est également une exigence trés importante pour une conception
d'injecteur satisfaisante. Dans certaines conditions, des ondes de choc et de détonation sont
générées par des perturbations locales dans la chambre, éventuellement provoquées par des
fluctuations de mélange ou d'écoulement du propergol. Ceux-ci peuvent déclencher des
oscillations de pression qui sont amplifiées et entretenues par les processus de combustion. Ces
ondes de forte amplitude (appelées instabilité de combustion) produisent des niveaux eleves de
vibrations et de flux de chaleur qui peuvent étre trés destructeurs. Une part importante de I'effort
de conception et de développement concerne donc une combustion stable [20].

I1.3.1.1.1 Les types d’injecteurs les plus utilisés et efficaces

Les injecteurs a trous multiples sont couramment utilisés avec I'oxygeéne-
hydrocarbure et les propulseurs stockables. Contrairement aux modéles de doublet, les
propulseurs sont injectés a travers un certain nombre de petits trous séparés de telle maniére
que les courants de carburant et d'oxydant se heurtent I'un a l'autre. L'impact forme des
ventilateurs de liquide mince et facilite I'atomisation des liquides en gouttelettes, facilitant
également la distribution [18].

Les injecteurs a feuilles ou a pulvérisation donnent des feuilles de pulvérisation
cylindriques, coniques ou autres ; Ces sprays se croisent généralement et favorisent ainsi le
mélange et l'atomisation. En faisant varier la largeur de la feuille (a4 travers un manchon
axialement mobile), il est possible d'étrangler le débit du propergol sur une large plage sans
réduction excessive de la perte de charge de I'injecteur. [18].

Le post-injecteur creux coaxial a été utilisé pour les injecteurs d'oxygene liquide et
d'’hydrogéne gazeux par la plupart des concepteurs de fusées. Cela fonctionne bien lorsque
I'nydrogene liquide a absorbé la chaleur des chemises de refroidissement et a été gazéifie. Cet
hydrogene gazéifié s'écoule a grande vitesse (typiquement 330 m /s ou 1000 ft / s); L'oxygene
liquide s'écoule beaucoup plus lentement (généralement a moins de 33 m/ s ou 100 ft / s) et la
vitesse différentielle provoque une action de cisaillement, qui aide a briser le flux d'oxygéne en

petites gouttelettes. L'injecteur présente une multiplicité de ces bornes coaxiales sur sa face. Ce
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type d'injecteur n'est pas utilisé avec des biergols liquides stockables, en partie parce que la
perte de charge pour atteindre une vitesse élevée deviendrait trop élevée [18].

Ortfices dinjection o Points Points
i . dimpact
Mo t p
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Figure 11.3 : Diagramme schématique de plusieurs types d’injection [18].

11.3.1.1.2 Exemples des systémes d’injection pour propulseurs biergols
11.3.1.1.2.1 Systéme d’injection pour propulseur biergol (H202/kéroséne)

Il a été congu que H202 injecté dans le lit de catalyseur voyageant a partir d'un orifice de type
pomme de douche a deux étages, avait une réaction catalytique et était uniformément alimenté
dans le support de combustion. Le kéroséne a été introduit dans la chambre de combustion en
utilisant un injecteur a turbulence avec de grandes performances d'atomisation et de stabilité
de combustion [21].

La figure suivante présente un schéma du systéme d’injection utilisé :
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L'alimentation
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Figure 11.4 : Schéma de la téte d'injecteur [21].

11.3.1.1.2.2 Injecteurs coaxial & tourbillon de « Copenhagen Suborbitals »

Figure 1.5 : Schéma du systéme d’injection développé par Copenhagen Suborbitals [22].

Cet injecteur est congu pour injecter a la fois du carburant (éthanol) et de I'oxydant (dans ce

cas de l'oxygéne liquide).
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L'oxygéne liquide est injecté par les deux orifices de la partie supérieure de l'injecteur, ces
orifices sont coudés de maniére a créer un tourbillonnement dans le cylindre ce qui donne une
meilleure atomisation.

L'éthanol est injecté dans la partie basse (sur le volume entre le cylindre contenant du LOX et
le cylindre extérieur). De la méme maniere, il entrera par les petits orifices, il tourbillonnera
puis il sortira. Le plus grand défi pour cet injecteur est de faire entrer I'oxydant et le carburant

en collision et cela est assuré en optimisant la distance A-B afin de créer le mélange parfait.

11.3.1.2 La chambre de combustion

La chambre de combustion sert d'enveloppe pour retenir les propergols pendant une période
suffisante pour assurer un mélange et une combustion complets.
Un parametre utile relatif au volume de la chambre et au temps de séjour est la longueur

caractéristique L", le volume de la chambre divisé par la zone de la gorge sonique de la buse :

« = Ve
L' =55 ... (11.19)

Avec : V¢: Le volume de la chambre de combustion.

Le concept L est beaucoup plus facile a visualiser que le « temps de séjour de combustion »
plus insaisissable, exprimé en petites fractions de seconde. Puisque la valeur de A: est en
proportion presque directe du produit de g et V, L™ est essentiellement une fonction de ts.
Trois formes géométriques ont été utilisées dans la conception de la chambre de combustion
(sphérique, quasi sphérique et cylindrique). La chambre cylindrique étant le plus fréquemment
utilisée. Par rapport a une chambre cylindrique de méme volume, une chambre sphérique ou
quasi sphérique offre I'avantage de moins de surface et de poids de refroidissement ; Cependant,

la chambre sphérique est plus difficile a fabriquer [20].
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La chambre de
combustion

Figure 11.6 : Chambre de combustion [23].

Le volume et la forme sont sélectionnés aprés avoir évalué ces parametres :

1. Le volume doit étre suffisamment grand pour un mélange, une évaporation et une combustion
compléte des propulseurs adéquats. Les volumes de la chambre varient pour différents
propulseurs avec le délai nécessaire pour vaporiser et activer les propulseurs et avec la vitesse
de réaction de la combinaison propulsive. Lorsque le volume de la chambre est trop petit, la
combustion est incompleéte et les performances sont médiocres. Avec des pressions de chambre
plus élevées ou avec des propulseurs hautement réactifs, et avec des injecteurs qui améliorent
le mélange, un volume de chambre plus petit est généralement autorisé [18].

2. Le diametre et le volume de la chambre peuvent influencer les besoins de refroidissement.
Si le volume de la chambre et le diameétre de la chambre sont grands, les taux de transfert de
chaleur vers les parois seront réduits, la zone exposée a la chaleur sera grande et les parois
seront un peu plus épaisses. Inversement, si le volume et la section transversale sont petits, la
surface de la paroi intérieure et la masse inerte seront plus petites, mais les vitesses des gaz de
la chambre et les taux de transfert de chaleur seront augmentés. Il existe un volume et un
diametre de chambre optimaux ou la chaleur totale absorbée par les parois sera minimale. Ceci
est important lorsque la capacité de refroidissement disponible du liquide de refroidissement
est limitée (par exemple, I'hydrocarbure d'oxygéne a des rapports de mélange élevés) ou si la
température maximale permissive du liquide de refroidissement doit étre limitée (pour des

raisons de sécurité avec un refroidissement a I'nydrazine) [18].
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3. Tous les composants inertes doivent avoir une masse minimale. La masse de la chambre de
poussee est fonction des dimensions de la chambre, de la pression de la chambre, du rapport de
surface de la buse et de la méthode de refroidissement.

4. Les considérations de fabrication favorisent une géométrie de chambre simple, comme un
cylindre avec une buse en forme de nceud papillon a double cone, des matériaux a faible cotit
et des processus de fabrication simples.

5. Dans certaines applications, la longueur de la chambre et de la buse est directement liee a la
longueur totale du véhicule. Une chambre de grand diametre mais courte peut permettre un
véhicule un peu plus court avec une masse de véhicule inerte structurelle plus faible [18].

6. La chute de pression du gaz pour accélérer les produits de combustion dans la chambre doit
étre au minimum ; Toute réduction de pression a l'entrée de la buse réduit la vitesse
d'échappement et les performances du véhicule. Ces pertes deviennent appréciables lorsque la
surface de la chambre est inférieure a trois fois la surface de la gorge.

7. Pour la méme poussée, le volume de combustion et la zone du col de la buse deviennent plus
petits a mesure que la pression de la chambre de fonctionnement augmente. Cela signifie que
la longueur de la chambre et la longueur de la buse (pour le méme rapport de surface) diminuent
également avec l'augmentation de la pression de la chambre. Les performances augmentent

également avec la pression de la chambre [18].

11.3.1.3 La buse

Une buse est un organe mécanique qui met en communication deux espaces a des pressions
différentes. Sa forme générale présente trois parties essentielles.

-Le divergent : c’est la partiec amont de la tuyére son rétrécissement contribue a 1’accélération
des gaz.

-Le col : c’est la partie du canal qui a la plus petite section et qui permet d’avoir des conditions
soniques (M=1) et par le choix de ses dimensions fixe le point de fonctionnement du moteur.
-Le divergent : c’est la partie avale de la tuyere, apres I’amorcage au col. Il permet d’accélérer
I’écoulement a des vitesses supersoniques [24].

Elle constitue environ 70% de la masse totale du propulseur [25].
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11.3.1.3.1 Quelques configurations des buses

L’optimisation du choix de la forme d’une tuyére supersonique doit tenir compte en plus des
calculs de dynamique des gaz qui nous intéressent, de divers paramétres tels que le matériau
utilisé, le mode de fabrication de la paroi, les exigences de refroidissement, les limites

admissibles de dimensionnement etc.

11.3.1.3.1.1 Buse conique

La forme géométrique la plus simple pour un divergent est le cone tronqué. Bien que la vitesse
d’¢jection des gaz de combustion de la tuyére conique soit égale a sa valeur unidimensionnelle
correspondante au rapport de section donné, la direction de I’écoulement a la sortie n’est pas
axiale.

Si P’inclinaison de la tuyere a la sortie est nulle, la poussée est donc maximale mais vu
I’inclinaison de la portion supersonique comprise entre des angles allant de 15° a 30° pour la
buse conique, ceci engendre une perte considérable de poussée [26].

Cette perte est quantifiée par un facteur qui dépend de I’angle de divergence o [27] :

_ 1+cosa

y=——..(120)

Il est généralement plus pratique d’utiliser des buses coniques dans le cas des petits moteurs
propulsifs, a cause particulierement de leur simplicité. Pour ce type de buses, la longueur est
relativement petite a celle de la tuyére idéale (dont 1’écoulement est uniforme a la sortie). Le
coefficient de poussée Cs qu’elle développe est inférieur approximativement a 1.7% de celui du
cas ideal. Ce type de buse est souvent utilisé comme base de comparaison en termes de poussee

et de longueur [26].

Figure I11.7 : Buse conique [27].
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11.3.1.3.1.2 Buse a contour profilé

Dans le cas d’une telle géométrie, il est possible de donner une valeur relativement importante
a I’angle du divergent situé pres du col, permettant ainsi la réalisation d’une importante détente.
La seconde partie du divergent a sa forme courbée qui tend a faire suivre 1’écoulement en une
direction axiale, limitant ainsi les pertes de poussée dues a la divergence rencontrée avec la

buse conique [24].

Figure 11.8 : buse a contour profilé [27].

11.3.1.3.1.3 Buse annulaire

Dans les deux types de buses citées precédemment, les formes de sections au col et a la sortie
sont circulaires et normales a I’axe. La buse annulaire par ses contours différe en présentant des
sections au col en forme d’anneau. Les gaz de combustion en aval de ce col se détendent au
sein de ces anneaux et le long de la section divergente [24].

Le facteur de pertes de poussée est donné par [27] :

1 (sina+sin )2
y_ Sin a—+Ssin

B 52(a+[>’) sinB+cosfB-cosa (1.21)
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Figure 11.9 : Buse annulaire [27].

I1.3.2 Systémes d’alimentation

Le systéme d'alimentation en propergols d'un moteur-fusée liquide détermine comment les
propergols sont acheminés des réservoirs vers la chambre de combustion. Les fonctions du
systéme d'alimentation en propergols dans les deux types sont :

Alimentation par pressurisation des ergols

Alimentation par pompes

Généralement classés en fonction du systéeme dalimentation en propulseur en tant
qu'alimentation sous pression ou alimentée par pompe. L'alimentation en pression est réalisée

en utilisant la pressurisation du gaz, tandis que I'alimentation par pompe repose sur des pompes.

11.3.2.1 Alimentation par pressurisation

Un gaz a haute pression comme I'hélium ou I'azote stocké dans un réservoir a haute pression a
une trés haute pression est utilisé pour forcer les ergols vers la chambre de poussée. Le gaz de
pressurisation est réchauffé par un échangeur de chaleur avec la chambre de combustion pour
éviter son refroidissement.

Les avantages de ce systéeme sont sa simplicité, sa fiabilité et son évitement des turbomachines.
De plus, la procédure d'arrét et de redémarrage du moteur est trés simple. Cependant, son gros
inconvénient réside dans ses chars gros et lourds. En raison des avantages ci-dessus, ce type de
systeme est généralement utilisé pour les applications de propulsion satellitaire et les
applications de propulsion auxiliaire nécessitant de faibles pressions de systeme et de petites
quantités de propulseurs. Les propulseurs de manceuvre et de controle d'attitude des satellites
et des sondes spatiales sont principalement alimentés en pressurisation puisqu'ils sont

redémarrés des milliers de fois.
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11.3.2.2 Moteurs alimentés par pompes

Le systeme alimenté par pompes est utilisé pour les applications a haute pression et hautes
performances. Plusieurs milliers de moteurs de puissance sont nécessaires pour entrainer les
pompes d'alimentation. Le choix d'un systeme d'alimentation particulier et de ses composants
est régi principalement par I'application de la fusée, la durée, le nombre ou le type de chambres
de poussée, la mission et les exigences générales de simplicité de conception, de facilité de
fabrication, de faible codt et de masse inerte minimale.

Depuis ces données, on peut dire que pour notre systéme on va utiliser 1’alimentation par
pressurisation [7].

Le schéma du modeéle est dans la figure suivante :
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Figure 11.10 : Systéme d’alimentation par pressurisation [28].
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I11.1 Introduction

Dans cette étude le peroxyde d’hydrogéne (85%) provenant du réservoir passe par les injecteurs
et le catalyseur d’argent ou il se décompose en vapeur d’eau et I’oxygéne (a plus de 600°c) pour
réagir avec le kérosene injecté dans la chambre de combustion et générer un mélange de gaz a
une température de plus de 2000 K. Ce mélange gazeux passe par la suite dans une tuyere
convergente divergente afin d’augmenter la vitesse d’éjection des gaz a une vitesse

supersonique jusqu’a la sortie de la buse donnant une poussée de 40N.
111.2 La modélisation

111.2.1 Hypotheéses

Le calcul des performances theoriques des fusées implique un certain nombre d'hypotheses.
Pour les mémes conditions de fonctionnement du propulseur, les performances theéoriques
peuvent varier en fonction des hypotheses utilisées.

Ces hypothéses sont : une forme unidimensionnelle des équations de continuité, d'énergie et de
quantité de mouvement et de conservation de I’espéce chimique ; vitesse nulle a I'entrée de la
chambre de combustion ; combustion adiabatique ; expansion isentropique dans la buse ;
mélange homogeéne ; loi des gaz parfaits ; et zéro décalage de température et zéro décalage de
vitesse entre les espéces condensées et gazeuses. Pendant le processus de combustion, une
partie de I'énergie libérée est utilisée pour augmenter I'entropie et la pression chute. L'expansion

dans la buse est supposée étre isentropique.

111.2.2 Modélisation mathématique :
111.2.2.1 Décomposition du peroxyde d’hydrogéne (H20. a 85%)

Le peroxyde d’hydrogene se décompose et donne de ’oxygene et de la vapeur d’eau dans une
réaction exothermique. Cette équation est donnée par la suite.

La décomposition du peroxyde d’hydrogene se produits a des taux trés bas (un temps de
décomposition élevé) ; pour cela, on utilise un catalyseur pour accélérer cette réaction. Le
catalyseur choisi dans cette étude est I’argent. Le désavantage le plus important des catalyseurs
en argent est la température de fusion basse (environ 900 °C), pour cette raison nous avons pris

une concentration du H-O> de 85%.
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On a. mH202 == O85mt et: mHZO = 015mt

_ 0.85mt _ 0.85ntMt
—— TlHZOZ - -

. (1I11)

MH,0, Mg, 0,

Avec : n; = 1mol (une mole de solution aqueuse de peroxyde d’hydrogéne)

D’ou: ny,o, = 1.3 mole

Ny,o = 0.43 mole

D’ou I’équation de la réaction de décomposition du H20; s’écrit comme suit :
(1,3H,0, + 0,43H,0) ==y 0.0, + bH,0.... (¥)

La conservation de masse de (O) et de (H) donne :

(0):2,6+043 =2a+b

(H):2,6 4+ 0,86 = 2h =y h = 1,73

D’ou:2a=3.03—-bp =——> qa=0.65

(*) devient :
(1,3H,0, + 0,43H, Q) ==————> 0,650, + 1,73H,0

La décomposition du peroxyde d’hydrogéne donne de I’oxygene et la vapeur d’eau a des
températures ¢levées (¢’est une décomposition exothermique), les produits de décomposition

forment I’oxydant pour la combustion avec le kérosene Jet-A (formule chimique Ci2H23).

111.2.2.2 La réaction de combustion :

L’équation de la réaction de combustion est donnée par :

C12H23 + a(0,6502 + 1,73H20)—np1602 + TlszzO + Tl,p302 + Tlp4C0 +

NysCH + nyeHy +1y7 0 +nypgH L. (*%)
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111.2.2.2.1 Détermination du coefficient ¢a’ en fonction du ratio O/F :

On a O/F est le ratio de la masse d’oxydant sur la masse du Jet-A ; par définition :

0/F =7 . (Ill.2)
mg

m, : La masse d’oxydant
m; : La masse du Jet-A

Pour une mole de Jet-A ; on procede a déterminer sa masse et par suite le coefficient a :

n =’;—;....(Il|.3) Avec : M; = 167g/mol

D’ou:ms = 167g

Etn, =2 = 1617”—0” ...(IN4)  Avec:M, = 50g/mole

o

»n, =334 0/F
Avec :3.34(0/;) = a(0.65 + 1.73) ——a =14 (9/p)

111.2.2.2.2 Détermination des ratios do O» et du H»O :

Ona:ng, = 0.65mole ny,o = 1.73 mole
D’ou:
B my, = 208 g
T my,o=3ll4g

Et:my, = mp, + My, o = m,, =51.94 g

On tire les concentrations massiques de H2O et del’O; :

o2 — 40% TH20 — 60%

Mox Mox
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(**) S*¢crit :

Ci2Has + 1,4(9/£) (0,650, + 1,73H,0) > 1,,C0; + NpyHy 0 + ny30;, +
NypsCO + npsCH + npgHy + N7 0 + nypgH L (%)

Pour tirer la température de combustion (T¢) associée a cette réaction ; on a les équations
suivantes :

111.2.2.2.3 Conservation du nombre de moles total :

N = Npy + Ny + Nz + Ny + N5 + Mg + 17 +1pg ... (11L5)
111.2.2.2.4 Les équations associées aux réactions d’équilibre :

Les réactions d’équilibre sont [3] :
2C0,—*2(C0 + 0,
2H,04—>20H + H,
2H,0—>2H, + 0,
H, +—>2H
0,—> 20
Pour chaque réaction, on associe les équations suivantes : (Respectivement)
N2y Np3. P — Kpy.nly.ne = 0 ... (111.6)
N2s.Npg. P — Kpponly.me = 0 ... (111.7)
Nle.-Np3. B — Kpz.niy.ne = 0 ... (111.8)
ng. P — Kpg.Npe.me = 0 ... (111.9)
nos. P — Kps.nyz.n, = 0 ... (111.10)
Avec :

P, = Lehambre (1] 11)

Pambiante
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Par définition, les constantes d’équilibre Kp1, Kpz, Kps, Kpset Kps:

Ky = () ... (11.12)

AVeC : AG = Gproquits — Greacteurs ---- (111.13)
Ou G est I’énergie libre de Gibbs définit par :
G=H-T.S....(1l1.14)

Pour les enthalpies H et les entropies S, on utilise les expressions suivantes : (Les expressions
de Gordon et McBride)

A g, +2T+BT12 482 85744 % (1)].15)
R.T 2 3 4 5 T

2= InT+aT+2T2 + 273 + T4 4 g, . (111.16)
111.2.2.2.5 La conservation de masse pour (O), (H) et (C) :

(C)nyy + npy — 12 =0 ... (111.17)

(H):2n,; + nys + 2nye + npg — 4.844 (0/F) — 23 =0 ... (111.18)

(O) : 2nyy +nyy + 213 + Ny + Nys + 1y —4.242(0/F) =0 ... (111.19)

Les équations precédentes forment le modéle mathématique de la combustion du Jet-A/H20;

qui permet de tirer la température de combustion

111.2.2.2.6 Calcul du coefficient d’écoulement isentropique :
Ona:

Cp

y =g (111.20)

Avec : R=8.314 JJKmol.K

Et:

Linpic,;

55



Chapitre 111 : Etude de cas « Modélisation d’un systeme de
propulsion HTP/Kérosene pour une poussée de 40N »

Sachant que :

L = q; +a,T + agT? + a,T3 + asT*.... (111.22)

Et la masse molaire du mélange est :

Mw =22 23)

Zinpi
111.2.2.3 Parameétres caractéristiques de I’écoulement dans de la buse :

Apres avoir tiré les paramétres de la combustion, on passe aux paraméetres caractéristiques de

I’écoulement dans la tuyere :

111.2.2.3.1 Pour le col (t) :
La température :

Tc

T, = —f=r.... (111.24)

2

La pression :

P, = P.(1+ 57/ (111.25)

111.2.2.3.2 A la sortie (e) :

Le nombre de mach :

M, = \/(2/()’ - 1))((1’j—:)T —1....(I1.26)

La vitesse :

r-1/y
_ |z Ry P
v, = \/y_l.MW (1 PC) ... (II1.27)

La pression :

v
P, =P, (1 +2(m,?) /(V-D).... (111.28)
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La température :

_ Ae (1+(y-1)M,)
e M, ((y+1)/2(Y+1)(27—2))"

.. (I11.29)

Les paramétres utilisés pour la comparaison et la vérification d’un moteur fusée sont les

paramétres de performances qui seront calculés par la suite.

111.2.2.4 Paramétres de performance du propulseur :

La poussée F :

F

m.V, + (P, — P,)A,.... (I11.30)

Avec m le débit massique du mélange des gaz :

(rGx

En remplagant (111.27) et (11.31) dans (111.30) :

_ AP

(v+1)
- ) -1 (1IL.31)

2 2 \(+D/(y-1) P\ YDy
F= AtPcV\[ (5)G5) (1-%)" 7 +@-rA
Le coefficient de poussée Cy :
Cp = ——.... (111.33)
cat
La vitesse caracteristique C* :
+ — PAr
Cr=—. (111.34)
La vitesse effective Vs :
F
Verr = —.... (T11.35)

L’impulsion spécifique ISP :

ISP = ——....(II1.36)

m.g
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Pour la résolution de ce modele on fait appel soit aux méthodes numériques soit on utilise un
logiciel de calcul qui procéde de la méme maniére. Pour notre étude nous avons utilisé un
logiciel appelé le CEA (Chemical Equilibrium with Application de NASA). Ce logiciel calcule
tous les parametres de performance d’un moteur fusée pour nombreuses combinaisons

d’oxydant/carburant.

111.3 Le CEA (Chemical Equilibrium with Applications) :

111.3.1 Apergu :

-Le programme informatique de la NASA CEA (Chemical Equilibrium with
Applications) calcule les compositions d'équilibre chimique et les propriétés de mélanges
complexes. Les applications incluent les états thermodynamiques assignés, les performances
théoriques des fusees. Le CEA est le dernier d'une série de programmes informatiques qui ont
été développés au centre de recherche de la NASA Lewis (maintenant Glenn) au cours des 45
derniéres années. Ces programmes ont changé au fil des ans pour inclure des techniques
supplémentaires. Des bases de données indépendantes sont associées au programme avec les
propriétés de transport et thermodynamiques d'espéces individuelles.

-1l calcule les concentrations de produits a I'équilibre chimique a partir de n'importe quel
ensemble de réactifs et détermine les propriétés thermodynamiques et de transport du melange
de produits. Les applications intégrées incluent le calcul des performances théoriques de la
fusée, les paramétres de détonation Chapman-Jouguet, les paramétres du tube de choc et les

propriétés de combustion [29].
111.3.2 Notre tache sous le CEA :

Afin d’¢laborer les parametres de performances et les dimensions de notre systéme, on doit

procéder a déterminer les différentes contraintes influengant I’efficacité de notre propulseur.

111.3.2.1 Le ratio de contraction CR :

Par définition, le ratio de contraction est le rapport de la section de la chambre de combustion
(c) sur la section du col (t). Sa valeur influence de facon directe la répartition des ergols, 1’auto-

inflammation et distribution de la température au sein de la chambre de combustion.
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Beaucoup d’études et expériences ont été conduites pour la détermination du ratio de
contraction. J.C.Sisco et al. ont montré que pour des ratios de contraction faibles (<6),
I'inflammation ne se produit pas facilement méme en présence du peroxyde d’hydrogéne a des
concentrations importantes [30] [31]. M.Santi et al. ont dit que le ratio de contraction optimum
semble se situer entre 10 et 20 [32]. Cependant, pour des ratios de contraction élevés, nous
obtenons une petite surface du col et un nombre de mach de chambre inférieur et des temps de

séjour plus longs pour I'allumage.
D’ou on a estimé une valeur de 10 pour le design de notre propulseur.

111.3.2.2 L’optimum O/F pour les propulseurs utilisant le (H202 a 85%/Jet-A) comme

ergols :

Sous le CEA, nous avons introduit les données concernant notre combinaison d’ergols estimant
une température d’entrée de 1’oxygene et de la vapeur d’eau a 650°c. Nous avons fixé la
pression de la chambre a 14 bars et le ratio d’expansion (Ae</At) a 150 et un ratio de contraction

de 10. Les valeurs de I’'impulsion spécifique sont représentées dans les deux figures suivantes :
330
ISP (S.L)

320 ISP (V)

310

300

ISP (s)

290
280

270

O/F

Figure I11.1 : Variation de I’'impulsion spécifique en fonction du ratio O/F

On remarque que L’optimum ISP est atteint pour une valeur du ratio O/F environ 8, on procede

a déterminer en précision cette valeur, d’ou on a tracé la figure suivante :
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328

326

324

322

320

ISP (s)

318
—— ISP (V)

316 ISP (5.L)

314
312

310
7,3 7,5 7,7 7,9 8,1 8,3 8,5 8,7 8,9 9,1
O/F

Figure 111.2 : Variation de I’ISP en fonction du ratio O/F (entre 7,5 et 9)
D’ou, le ratio O/F optimal est de 8,4.

111.3.2.3 La pression de la chambre de combustion :

La pression de la chambre de combustion est d’une importance majeure dans les systemes de

propulsion.
Pour notre systéme nous allons faire 1’évaluation des pressions allant de 12 a 15 bars.
Pour une pression de 12 bars :

Nous avons tracé la variation de I’'ISP en fonction du ratio d’expansion :
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350
330

310

290
270
=
5 250
%) ——ISP (V)
230
510 ISP (S.L)
190
170
150
0 20 40 60 80 100 120 140 160 180 200

Ae/At

Figure 111.3 : Variation de I’ISP en fonction du ratio d’expansion.

Du tracé on voit que pour des valeurs du ratio d’expansion supérieures a 100, I’augmentation
de ’ISP n’est pas assez importante, alors que la construction de la bise devient plus compliquée

et plus couteuse pour une augmentation non significative des performances.
Les valeurs de I’ISP et des ratios d’expansion sont cités dans les tableaux suivants :
Pour une pression de 12 bar : C"’=1580,9 m/s

Tableau I11.1 : Paramétres de performances pour Pc=12 bars

ISP (S.L) s ISP (V) s Ae/At Dt (S.L) mm | Dt (V) mm
310,92 321,7 100 4,69 4,61
313,41 323,61 120 4,67 4,6
316,29 325,82 150 4,65 4,58
319,71 328,44 200 4,63 4,56
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Pour une pression de 13 bars : C"=1581,5 m/s

Tableau 111.2 : Parametres de performances pour Pc=13 bars

ISP (S.L)s ISP (V) s Ae/At Dt (S..L) mm | Dt (V) mm
310,95 321,73 100 4,51 4,43
313,45 323,64 120 4,49 4,42
316,32 325,84 150 4,47 4,4
319,75 328,46 200 4,44 4,39

Pour une pression de 14 bar : C"’=1582,1 m/s

Tableau 111.3 : Paramétres de performances pour Pc=14 bar

ISP (S.L)s ISP (V) s Ae/At Dt (S.L) mm | Dt (V) mm
310,98 321,75 100 4,34 4,27
313,48 323,66 120 4,33 4,26
316,34 325,86 150 4,31 4,24
319,78 328,48 200 4,28 4,23

Pour une pression de 15 bars : C"’=1582,6 m/s

Tableau I11.4 : Paramétres de performances pour Pc=15 bars

ISP (S.L) s ISP (V) s Ae/At Dt (S.L) mm | Dt (V) mm
311,01 321,77 100 4,2 4,13
313,51 323,69 120 4,18 4,11
316,37 325,88 150 4,16 4,1
319,8 328,5 200 4,14 4,08

D’ou nous constatons que pour des pressions entre 12 et 15 bars, I’influence sur le diameétre du
col (environ 4 mm pour toutes les pressions étudiées) n’est pas trop importante ; ce qui est le
méme cas pour I'impulsion spécifique (voyons que pour le méme ratio d’expansion, par

exemple 200, 'ISP au niveau de la mer est environ 320 et environ 328,5 dans le vide).

62



Chapitre 111 : Etude de cas « Modélisation d’un systeme de
propulsion HTP/Kérosene pour une poussée de 40N »

D’ou I’estimation de la pression de la chambre de combustion est contrdlée par le systéme
d’alimentation en ergols utilisé avant la chambre de combustion. Dans ce systéme, on a des
pertes de pressions importantes (au niveau des réservoirs de stockage des ergols, vannes de
contrle de I’alimentation, systéme d’injection, catalyseur, et méme au niveau de la tuyauterie).
Ces pertes doivent étre prises en considération afin d’éviter les oscillations de la pression a
I’entrée de la chambre de combustion, chose qui provoque une combustion instable qui peut

mener a des dégats non désirés.

I11.4 Parameétres de performance :

Pour des raisons de simplicité de fabrication, minimisation de la masse du propulseur et du co(t
tout en gardant une bonne performance du propulseur, nous utiliserons un ratio d’expansion de

100.
La pression de la chambre de combustion qu’on utilisera est de 14 bars.

Nous tracons le tableau suivant contenant les parametres de performance de notre

propulseur (entrées et sorties du modele) :
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Tableau 111.5 : Parametres de performance du propulseur

Sorties du CEA
Entrées Niveau de la _
Vide
mer
Pression de la
14 bars ISP (s) 310,98 321,75
chambre (Pc)
Concentration du Température de la
85% 2643.34 K
H20: chambre (Tc)
Le ratio de Vitesse
) 10 o 1582,1 m/s
contraction caractéristique (C")
Le ratio La pression de la
100 _ 0.00933 bars
d’expansion sortie (Pe)
Parametres calculés
Niveau de la _
Le ratio O/F 8,4 Vide
mer
Débit massique (m,) | 13,01 g/s 12,6 g/s
Force de poussée 40 N Diamétre du col (Dy) 4,2 mm 4,13 mm
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111.5 Design et dimensionnement du propulseur :

-Le propulseur est constitué de quatre éléments clés (les injecteurs, le catalyseur, la chambre de
combustion, la buse), et chaque é1ément influence la performance du propulseur, d’ou le design

de chaque €lément a été étudié séparément dans ce qui suit.

111.5.1 La buse :

Pour le design et le dimensionnement de la buse, nous avons choisi une buse conique en raison
de la simplicité méme si cela entraine une certaine perte de performance due a la divergence de
débit.

Matthew James Palmer a conclu qu’un compromis est nécessaire entre les grands et les petits
angles de divergence des buses. Les grands angles donnent une buse beaucoup plus courte et
plus légéere mais entrainent une réduction des performances en raison des grandes pertes de
divergence. Pendant ce temps, les petits angles réduisent les pertes de divergence, mais aux
dépens d'une augmentation de la chaleur et des pertes par frottement ainsi que d'une

augmentation de la masse de la buse [33].

Suite aux études et applications déja conduites pour la détermination des angles principales de
la buse, I'angle de divergence de la buse a éte estimé a 30 ° donnant un demi-angle d'environ

15 °, et I’angle de convergence a un demi-angle de 30° [33] [34].

Figure 111.4 : Design de la buse
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Calcul des diametres (col, contraction, expansion) de la buse :
Le diametre du col est déja calculé : Dy(s ;) = 4,2 mm
Dt(V) = 4,13 mm

Le diamétre de la sortie (ou d’expansion) :

Ona:
A, = A, x (Ae/At) ... (II137)
Avec :
Asy = 1,4817 X 107°m?
Apy = 1,4321 x 107°m?
Et:

Aoy _
e/ 4, = 100
Dol : Ag(syy = 0,001481721 m2———>D, (5, = 0,0434 m = 43,4 mm
Agry = 0,001432102 m?* ———D, () = 0,0427 m = 42,7 mm

Le diamétre de la chambre de combustion :

Ona:

A, = A, X CR.... (IIL38)

Avec : CR =10
D’ou :A(sy = 0,000148172 m? ——D¢ (5 = 0,0137 m = 13,7 mm
Acwy = 0,00014321 m*——— Dy = 0,0135m = 13,5 mm

Calcul de la longueur de la partie d’expansion de la buse Ln :

Ona:

De—D¢
L. = —2e2t
n " 2tana

... (111.39)
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Au niveau de la mer :

Lypcs.p) = 0.072945468 m = 72.95 mm
Dans le vide :

Loy = 0,071713686 m = 71.71 mm

111.5.2 La chambre de combustion :

La chambre de combustion a une forme cylindrique, le diamétre de la section transversale de

cette derniére a été déja calculé (Dc).

Figure 111.5 : Design de la chambre de combustion

Ce qui reste a déterminer est sa longueur Lch, pour cela, on fait appel a un paramétre appelé la
longueur caractéristique de la chambre de combustion L™, Il existe une relation entre la
longueur caractéristique L" de la chambre de combustion et son volume V. Des valeurs L*
plus élevées représentent une combustion plus complete dans la chambre, mais si la longueur
caractéristique L” est exagérée, on aura une diminution de la température des produits de
combustion ce qui affecte la performance du propulseur. La relation entre L* et Ve est donnée
par I'équation :

L' = "AL (I11.40)

t
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Ou : V4. est le volume de la chambre de combustion plus le volume de la partie convergente

de la buse.

Sachant que :

2
Ve =" Loy + 2 ( + 2 +D“Dt) L,.... (IL41)

Avec L est la longueur de la partie convergente de la buse et :

_Dc Dt
¢ 2tan

.. (1I11.42)

D’ou, le volume Vn+c €St donné par :

_ mDé D | DZ | DcD\ Dc—Dt
Vente ==, Len +3 ﬂ( +o )—Z_tan30.... (111.43)
Et la longueur de la chambre de combustion est donnée par :
4 g DC D
Len =5z " Ac — Gamao (D? + D? + D,.D.) ==-*.... (111.44)

Les valeurs de L" varient en variant la combinaison d’ergols utilisés pour la propulsion, pour

un systéme de propulsion basé sur la combinaison H2O2/kéroséne :

Pour le peroxyde d’hydrogene en combinaison avec un hydrocarbure, il n‘est pas nécessaire que

L" dépasse 1,5m, d'aprés I'expérience du professeur Musker [35].

Un systéme HTP/kéroséne doit avoir un L™ compris entre 1,01 et 1,30 m pour obtenir une bonne

combustion [36].

D’ou, on prend : 1,0lm<L*<13m
Au niveau de la mer, on obtient : 0,09716 m < Lepsyy < 0,12616m
Dans le vide : 0,09723 m < Lepyy < 0,12623m
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111.5.3 Le catalyseur :

Le peroxyde d’hydrogene peut étre décomposé par de nombreux types de catalyseurs tels que
I'argent, les permanganates, les oxydes de manganése (MnO: et Mn;0O3), le platine, etc.

Paulina Pedziwiatr et al. ont trouvé que l'argent est I'un des catalyseurs hétérogenes les plus
efficaces pour la décomposition du peroxyde d'hydrogene. En raison de la forte influence de la
zone catalytique active sur la vitesse de reaction, seules des formes géométriques
significativement modifiées d'argent sont utilisées dans cette réaction. Les formes les plus
utilisées dans I'industrie ou dans les laboratoires sont la maille et la poudre. L'utilisation de
poudre et de nanoparticules est intéressante en raison de leur grande surface spécifique, mais
elle peut entrainer la nécessité d'utiliser un processus supplémentaire de séparation du
catalyseur et de la solution. Dans d'autres cas, un mélange de post-réaction peut étre contaminé
[37].

Malgré le codt élevé et les nouveaux matériaux et technologies, les catalyseurs en argent sont
encore largement utilisés dans les propulseurs existants. Les principaux avantages des
catalyseurs en argent sont : un rendement élevé une petite taille, une simplicité de fabrication

et la diversite de choix de formes et de geométries.

Par conséquent, I'argent est choisi comme matériau de catalyseur dans cette étude, la forme

géométrique utilisée est : des couronnes maillées a petite epaisseur.

La décomposition du peroxyde d’hydrogeéne (a 85%) a travers un lit catalytique en argent donne

des produits a des températures environ 600°c [38] [3].

111.5.3.1 L’estimation du maillage et du nombre de couronnes :

Tout d’abord on calcule le facteur de charge du catalyseur LF qui définit la masse du peroxyde
d’hydrogene introduite dans le catalyseur par unité de temps pour une section définie du

catalyseur.
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Calculons le débit massique du H>Ox:

. m,x0/
My,0, = Op/F+1F"" (I11.45)

ThHZOZ(S_L) = 0,011717 Kg/S
TthOZ(V) = 0,011325 Kg/S
D’ou on peut calculer le facteur de charge du catalyseur :

Ona:

LF ="229% __(111.46)

cat

Avec : A q¢ est la section du catalyseur.
Acat = AC - Alf (1“47)

Ou Ay est la section de I’alimentation en kérosene (cette notion sera mieux développée dans le

titre suivant).

Dans leurs expériences Sisco, J. C et al. ont utilisé un facteur de charge de 270Kg/s.m? pour le

peroxyde d’hydrogene a 92% [30].

E. Wernimont et al. ont conclu que les catalyseur en argent arrivent a décomposer le peroxyde

d’hydrogene a des facteurs de charge allant jusqu’a 281 Kg/s.m?[39].

Blank, R. et al. ont cité dans leurs expériences que pour le peroxyde d’hydrogéne a 90%, le

facteur de charge est entre 70 Kg/s.m? et 300 Kg/s.m? [40].

Nous avons estimé un facteur de charge de 90 Kg/s.m?, ce qui résulte en une section du

catalyseur de :

Acqrsey = 0,00013 m? Acarvy = 0,000126 m?
On calcule la surface et le diametre de la section de ’alimentation en Jet-A :
Aipsy = 1,79845 X 107°m? —— Djr(s1) = 0,0048 m = 4,8 mm

Aif(V) =1,73823 X 107°m? ——— le(V) =0,0047 m = 4,7 mm
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Finalement on obtient la distance entre la section de 1’alimentation et celle de la chambre :

(R — Rif)(S_L) = 0,00445 m = 4,45 mm
(R, — Rif)(v) =0,0044 m = 4,4 mm

Le nombre des couronnes en argent utilisé est de 20.

111.5.3.2 Calcul du nombre de mailles :

La géométrie du maillage choisie est circulaire de diamétre 1 mm ce qui donne une surface
de :

A, = 7,85398 x 10~7m?2

Et on propose une épaisseur de 0,4 mm pour chaque maille ce qui va réduire le nombre de

mailles, on introduit une autre section A, (celle de I’épaisseur de la maille) :

Dze—DZi 2_ 2
Ap _ T(Dpe—Dy;) _ m(0,0014%-0,001 )”“ (111.48)

4 4

A, =7,53982 x 1077 m?

Pour la détermination du nombre de mailles, on calcule la section d’un carré de c6té 1,4 mm,

d’ou sa surface est de : A, = 0,00000196 m?

Acat(S.L)

Npsiy = = 66,42~66 mailles

c

Acat(V)

Npvy = = 64,2~64 mailles
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Figure 111.6 : Design du catalyseur proposé

Figure 111.7 : Vue en coupe du design du catalyseur proposé
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111.5.3.3 La longueur du catalyseur :

L’épaisseur de chaque couronne est de | mm. Entre chaque couronne et I’autre on a un espace

de 1 mm, d’ou la longueur du catalyseur est :

Lear = 0,001 X 20 4+ 0,001(20 — 1)) ... (I1L.49)

T

Epaisseur des Nombre des, Epaisseur Nombre des vides
couronnes couronnes d’Ag  jac vides

D’ou, la longueur du catalyseur est de :
Legr = 0,039m =39mm

Selon un certain nombre d'études, les couronnes d'argent maillées doivent étre activées avant
utilisation en les plongeant dans une solution d'acide nitrique a 30%, suivi d'un traitement
thermique a environ 900 K [38] [30].

I11.5.4 Le systéme d’injection :
111.5.4.1 Design et dimensionnement des injecteurs du H20 :

Le but principal de l'injecteur du H2O- est de fournir le débit massique correct de Peroxyde
d'’hydrogéne dans le lit de catalyseur et la bonne distribution afin d’atteindre de bonne

performance du catalyseur. Nous allons utiliser 16 orifices de diamétre 0,2 mm chacun.

D’ou la chute de pression au sein de I’injecteur est de :

3 2
[ MH205s K
APyo, 5.0y = (AO(HZOZ)Xn> e (I1LS0)
AP —(m”z"“” "X aisy
Hy0,(V) — Ao(HZOZ)XTl ZXPHZOZ'”. .
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AvVec : A, (n,0,) st la section de Iorifice.
n est le nombre d’orifices (16).

K est le coefficient de décharge de l’orifice, dans notre cas l’orifice est circulaire d’ou le

coefficient de décharge est de 1 [18].
Ph,0,¢st la densité du peroxyde d’hydrogene a 85% ( py,0, = 1380 Kg/m?) [41].
D’ol : APy 0, s1) = 196867,9644 Pa ~ 1,97 bars
APy, 0, = 183903,496 Pa =~ 1,84 bars
Le placement des orifices :

Pour la plaque d’injecteur, la géométrie doit suivre celle du catalyseur ce qui nous pousse a

utiliser une couronne de mémes dimensions du catalyseur.

On subdivise la section de la plaque par 7. Sur chaque division on pose deux orifices alignés

sur le tracé de subdivision comme indiqué sur la figure suivante :

Figure 111.8 : Design de la plaque d’injection du peroxyde d’hydrogéne.
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111.5.4.2 Design et dimensionnement de I’injecteur du kérosene Jet-A :

L’injecteur du kéroséne est un élément clé du propulseur. Il doit fournir le débit massique

approprié au kérosene en tenant compte de :
La stabilité de la combustion (chute de pression environ 10% a travers 1’injecteur).

L’atomisation du kéroséne afin de faciliter la tdche de la combustion (plus particulierement

I’auto-inflammation).
La distribution du kéroséne dans la chambre de combustion pour avoir un bon mélange.

L’optimisation de ces parametres résulte en une meilleure performance de la chambre de
combustion, les dimensions et le design de I’injecteur influence de fagon directe I’efficacité de

la combustion (plus précisément le paramétre C°).
Calculons la chute de pression a travers I’injecteur :
On propose 8 orifices ronds et parfaits d’ou le coefficient de décharge K est de 1.

Le diameétre de chaque orifice est de 0,1 mm.

Ona:
AP _ (Myeeasn)’ K (111.52)
Jet—A (S.L) — Ao(]et—A)xn ZXp]et_A'--- .
. _ (Memacn ) K63
Jet—A (V) — Ao(Jet-a)Xn) 2Xpjet-a |

AVEC : pjor_4 = 818 Kg/m?® [42]
APjor_4 sy = 178565,0471 Pa = 1,79 bars
APjor_a vy = 166805,8921 Pa = 1,67 bars
La chute de pression est : APjer_4 ~12,5% (P,)

Pour le systeme d’injection on a proposé un distributeur (en forme de couronne de mémes
dimensions que celle du catalyseur). Ce distributeur contient 16 orifices pour ’'injection du

H202 décomposé. L’injection du kéroséne est assurée par 8 orifices placés sur une plaque
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d’injection de mémes dimensions que celle de la section d’alimentation en Jet-A. Ce design est
présenté en dans la figure 111.9.

Les orifices A injectent du peroxyde d’hydrogéne (décomposé) a un angle de 45° par rapport a

la direction axiale de I’orifice dirigé vers C (injection axiale du kéroseéne).

Les orifices D injectent du kéroséne a un angle de 45° par rapport a la direction axiale de

I’orifice dirigé vers B (injection axiale du peroxyde d’hydrogene).

Figure 111.9 : Design du distributeur d’injection du kéroséne
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Les figures suivantes donnent différentes vues de ’ensemble des éléments du propulseur :

Figure 111.10 : Vue de coupe de ’ensemble (catalyseur, systéme d’injection).

Figure 111.11 : Design du propulseur.
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Figure 111.12 : Vue de coupe du design du propulseur.

I111.6 Validation et vérification des résultats :

La validation des performances et des paramétres du propulseur ont été faites par 1’étude de

Seonuk Heo.

Les figures suivantes ont été tracées par Seonuk Heo en variant le ratio O/F pour les différents
parametres de performances du propulseur pour deux valeurs de concentration du peroxyde

d’hydrogéne (90% et 98%) et trois valeurs de pression de la chambre de combustion (10 bars,

20 bars et 30 bars) :
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Figure 111.13 : Variation de I’impulsion spécifique en fonction du ratio O/F [43].
L’impulsion spécifique tracée dans les figures ci-dessus est au niveau de la mer.

Depuis ces tracés, on voit que pour le couple (HTP (a 90%)/Kéroséne (Jet-A)), I’impulsion
spécifique maximale est environ 314 s pour un ratio d’expansion de 8, ce qui valide nos résultats

(O/F=8,4 ; ISP=310,98 s).

La différence du ratio O/F est due a la concentration plus élevée du peroxyde d’hydrogéne dans

I’étude de Seonuk Heo, ce qui résulte en une augmentation de 1’impulsion spécifique.
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Figure 111.14 : Variation de la vitesse caractéristique en fonction du ratio O/F [43].

La vitesse caractéristique est vérifiée et validée par rapport au tracé ci-dessus. Pour le ratio O/F
optimal et le peroxyde d’hydrogéne a 90%, la vitesse caractéristique régne autour de 1600 m/s
a 1610m/s. Dans notre étude la vitesse caractéristique est de 1582,1 m/s en raison de la
concentration du HTP plus élevée.
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Figure 111.15 : Variation de la température de combustion en fonction du ratio O/F [43].
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On voit dans le trace de la figure 111.15 que pour un ratio O/F de 8 et une concentration du H>0>
de 90%, la température de la chambre de combustion est de 2750 K. Cette valeur valide celle
de notre étude (2643,34 K). La différence est causée par la différence de concentration du

peroxyde d’hydrogéne.

Pour la validation de notre étude nous allons utiliser les dimensions du propulseur développé
par 1.G. Coxhill [36].

Dans le tableau ci-contre, on trouve une comparaison entre les dimensions dans notre étude et

ceux de ’étude d’1.G. Coxhill :

Tableau 111.6 : Comparaison des dimensions du propulseur

Parametres Etude d’1.G. Coxhill | Notre étude

Diametre du col (Dy) 4 mm 4,13 mm

Diametre de la chambre de combustion (Dcn) 18 mm 13,5 mm
Longueur de la chambre de combustion (Lcn) 50 mm 126,23 mm

La différence dans les dimensions de la chambre est due au ratio de contraction éleve choisi par
I.G Coxhill (CR=20,24). Le ratio de contraction élevé peut provoquer des zones de combustions
plus riches que d’autres et une distribution des ergols non homogéne au sein de la chambre de
combustion, ce qui donne une mauvaise répartition de la température au sein de la chambre de

combustion.
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Conclusion générale

Le systéme de propulsion biergol utilisant le peroxyde d’hydrogéne et le kéroséne a montré des
performances remarquables par rapport aux systéemes de propulsion conventionnels (ceux qui
utilisent ’hydrazine par exemple). Dans notre étude (HTP (a 85%)/Kérosene Jet-A), le couple
d’ergols permet de développer des impulsions spécifiques de plus de 300 s. En plus de
I’avantage d’auto-inflammation supprimant le besoin d’un allumeur, cette combinaison
d’ergols est tres répandue en raison de sa toxicité inférieure (le peroxyde d’hydrogene est

considéré comme un ergol vert).

Pour aboutir a I’auto-inflammation, le peroxyde d’hydrogene doit d’abord étre décomposé dans
un catalyseur (il sert comme un accélérateur de la réaction), d’ou le catalyseur est un élément
clé pour le propulseur. La décomposition du peroxyde d’hydrogéne dans un catalyseur en argent
est vérifiée, d’ou nous ’avons adopté dans notre étude et nous avons proposé un design bien
définie du catalyseur. Les produits de decomposition passent par la suite dans un distributeur
pour les introduire dans la chambre de combustion. Le distributeur injecte a la fois le peroxyde
d’hydrogene décomposé et le kéroséne afin de les mixer et les répartir dans la chambre de
combustion pour assurer la bonne combustion et I’auto-inflammation (grace a I’atomisation du
kéroseéne et la température des produits de décomposition du peroxyde d’hydrogeéne). Le
mélange gazeux passe dans une buse conique convergente-divergente afin d’atteindre une

vitesse supersonique et une différence de pression pour développer une poussée de 40 N.

Enfin, I’assemblage de ces parameétres et dimensions des différentes parties du propulseur nous

a conduits au design final du propulseur.
Recommandations :

Ce travail nous a permis de prévoir quelques idées sur des futurs projets afin de maximiser

I’efficacité du propulseur, d’ou nous recommandons :

Utiliser ce design et concevoir une méthode de refroidissement efficace en faisant circuler le
peroxyde d’hydrogeéne décomposé dans les circuits de refroidissement de la chambre de

combustion et de la buse.

Faire une étude pour la conception du systéme d’alimentation et du réservoir du peroxyde

d’hydrogene
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Annexes

Annexes

Annexe 1: Le choix du type du probleme.

Rocker ProeLem (ro)
|[Pressures|| [Fuel(s)| | Oxidizer(s) ||| Oxid/Fuel ||| Exit Conditions || [Finall

Set Type of Problem for CEA to perform:
Chemlcal Equlhbrlum Problem Types
T}'pe Code. Description

@ ! ‘ro cket RD cket

Asslgned Enrhalp‘, & Pressure
Assigned T-:mperamre & Pre ssu-1-e
Chapman—] ouguet De‘r{matmn
Shock Tube
Asmgned Temperamre & Dn:'nsﬂ"r
Combusnon at Asslgned Densm.
Asslgned Entrom & Pressure 1
Assigned Entropy & Densm

| Change Problem Type & Continue to Next Form. |

Annexe 2 : La saisie des valeurs de la pression Pc.

RockeT ProBLEW (Ro)

| EEY 1 [Fuelie) ] Oxidizer(s) | [ OxidiFuel | Exit Conditions | [Final]

Enter Pressure Values

Use either Low-High-Interval fields (on left side) or numbered fields (on right side)--Nor borh.

~Pressure
Enter Low/High/Interval values 1 | 14 | g | | 17 | |
for no more than 24 datapoints. n | | 10. | | 18 | |
Low Value: : 3_| | 11.| | 19,| |
High Valve:| | 4 | 12 | 20| |
oerval: | | 5| | 13| 2 |
| Clear Low/High/Int. Fields | 6 | 15}" | |
1] | 13| | x| |
6| | 16| | ] |
| Clear Numbered Fields |

Selectone: U atm (®)bar O mmHg Cpsia

| Accept Input & Continue to Next Form. || Reinitialiser
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Annexe 3 : Sélection du carburant (Jet-A).

Rocker ProsLem (Ro)
[Problem Type||[Pressures| | [EREY I Oxidizer(s) || OxicFuel | Exit Conitions | [Finall

Select Your Fuel(s)

—Select one of the following:

Select one of the following compounds for simple (1-component) fuels, or select a mixture using the periodic table:
OCH4 OCHAL) OH2 OHUL) ORP-1 (®)Use Periodic Table (mixtures)

s The species listed above are assumed to be pure. If your reactant is not shown here_ or you need to blend one or more
compounds, use the Periodic Table.

+ Please note that any fuel combinations using the Periodic Table will cancel out a current simple-fuel selection.

+ Be careful to select the appropriate compounds. Some compounds are represented in the CEA database in more than one form.
For example, H2 refers to gas while H2(L) is liquid.

+ To specify reactants without distinguishing between 'fuels’ and 'oxidants’, select "None' from the Oxidizer Selection page, and
CEA will be instructed to skip the Oxidizer Selection Form.

Enter Reactant Temperature(K), if needed: | |

Please specify how to define reactant mixtures (both Fuels & Oxidizers): ®wi% ( mole

| Accept fuel Selection & Continue || Réinitialiser |

Annexe 4 : Choix d’oxydant (60% d’H20 / 40% d’O2 a une température de 650 °C).

Rocket ProeLem (Ro)
[Problem Type] |[Pressures] | Fuels)] | [ uatt] | | OxidiFuel | Exit Conditions}| [ Final

Select Your Oxidizer(s)

— Select one of the following:

Select one of the following compounds for simple (1-component) oxidizers, or select a mixture using the periodic table:

OAir OCL2 OcL2@) OF2 OF2@L) OH202(@L) ONH4L) ON20 ONH4NO3([) ©02 O02()

Enter Oxidizer Temperature(K), if needed: | |

® Use Periodic Table (mixtures) O None

Use the Persodic Table if your oxidizer does not appear above or you need a mixture of two or more compounds.

Please note that selecting oxidizer(s) using the Periodic Table cancels out any simple-oxidizer selection.

If you do not want your analysis to distinguish between fuels and oxidizers, select Nome.

Select vour reactants carefully, since some compounds are represented in the CEA Database i more than one form. For example,
H20 refers to water vapor while H2O(L) 1s liquid.

| Accept Oxidizer Selection & Continue to next form. || Reinitialiser
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Annexe 5 : La saisie du ratio O/F.

KOCKET PROBLEM (RO)
[Problem Type || [Pressures|| [ Fuel(s)] || Oxidizer(s) | | FLa L] | Exit Conditions) || Final]

Enter Proportions of Oxidizer/Fuel (Optional)

How do you want to specify the Oxidizer/Fuel Ratio?
O %fuel: %Fuel by Weight
® o/f: Oxidizer/Fuel Wt. ratio
) phi: Equivalence based on Fuel/Oxid. wt ratio (Eq 9.19%)
(O r,eq.ratio: Equivalence based on Valence (Eq 9.18%)

If these values are not filled, CEA will assume 1:1 Oxidizer/Fuel ratio by weight.
*Reference: NASA RP1311 Part IT (Users Manual), p. 13, Sect. 2.4.3

— Enter Low-Value, High-Value and Interval— —Or, Fill in these numbered fields. Do not use both sides.
Lowtise [ X | 1 | 21|
HghVave | 2 2 2
e — : 5 =
| Clear Low/High/Int. Fields | 5 15 25
The Low-High-Interval values must result in an 6. 1 6. 26.
array of no more than 30 datapoints. 7 17 -

8. 18 28

9. 19. 29

10. 20. 30.
| Clear Numbered Fields

| Accept Input & Continue to Next Form. || Réinitialiser |

Annexe 6 : La saisie des conditions de la sortie de la buse.

Rocker ProgLEW (Ro)

[Problem Type||[Pressures||| Fuel(s)] || Oxidizer(s)| || Oxid/Fuel | |
Define Exit Conditions (Optional)

—Pc/Pe (Chamber/Exit) Pressure Ratios— ~Subsonic Area Ratios————— ~Supersonic Area Ratios
Valuves will be sorted in Ascending order. Valuves will be sorted in Descending order. Valuves will be sorted in Ascending order.
1 1 1.
2 2 2.
3 3 3.
4 4 4.
5 5 5.
6 6 6.
7 7 7.
8 8 8.
9 9 9.
10 10 10.
11 11 11.
12 12 12.
13. 13 13.
14.
15. Clear Numbered Fields Clear Numbered Fields
16.
Clear Numbered Fields |

| Accept Input & Continue to Next Form. || Réinitialiser
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Annexe 7 : Choix de la méthode de résolution et saisie des paramétres convenables.

Rocxer Prosien (ro)

|Prub|em Type|||Pressures|||Fuel[s]|| Oxidizer(s)| || Oxid/Fuel ||| Exit Gundmnns |

Fuelis): 100wtdJet-A{L

Oxid(s): 60wtiaH20 + 40%02

Add Fuelfs)
Add Oxid{s)

Adi Mix% | Properties
Adj Mix%: | Properties

Enter Your Final Choices Before Running CEA.

—3elect Your Output File Length:

C)Long: Prints all output tables.
) Debug: Includes intermediate output.

® Short: Prints only error messages and final tables, excluding atom ratics and species being considered during caleulation.

— CEA Options

Express Products as: ® Mass-Fractions O Mole-Fractions
Express heat as: ® 8L units O Calordes

[ Include Transport Properties?
Ref NASARP1311 Part I (Analysis), Ch 3

[_) Consider Ionized Species as possible products?

() Set Trace Vale: x100s |

The Trace Option prints species compositions having mole or
mass fractions exceeding the Trace Value. The criteria for
equilibrivm compoesition convergence will be tighter to ensure
accuracy. Mass- and mole-fractions will be expressed in E-format
(eg. "2.0089-4' ="0.0002").

—Rocket Problem Options:

Select ane or both: @ Equilibrivm [ Frozen

For Frozen Option, select NFZ value: ®1 02 O3 04 O3
Ref: NASA RP1311 Part IT (Users Manual). p. 25, Ch. 6.5

Select: ) Infinite Area Combustor ® Finite Area Combustor

For Finite Area Combustor only, select:
(21 Mass Flux/Chamber Area kg/'sec-sgm @ Contraction Ratio

Mazz Flux or Contraction Ratio value:

Ref: NASA RP1311 Part IT (Users Mannal), p.25

What do you want to do upon clicking "Submit'?

—Other Parameters
Name'  Definiion ' Qty. Value(s)
P Preswe(ear) R
OFF of . kA
supar | Supersomic ArsaFatio /1 1100

® Perform CEA Analyzis. O Tabulate results for insertion into a spreadsheet.
) Change Problem Type (U Select species for 'Omit/Only/ Tnzert' options.

| Submit input & Perform CEA Analysis. || Réinitialiser
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Annexe 8 : Les résultats de la modélisation.

Pinj/P

P, BAR

T, K

RHO, KG/CU M
H, K1/KG
KJ/KG
K1/KG

K1/ (KG)(K)

[y I oy I
PR

=

M, (1/n)
(dLv/dLP)t
(dLv/dLT)p

Cp, K1/(KG)(K)
GAMMAS

SON VEL,M/SEC
MACH MUMBER

IMNJECTOR
1.aae8
14.aea

2843.34

1.3887 @

-8292 .97

-7381.11

-38848.4

12.3168

21.881
-1.98928
1.2260
4.5585
1.1288
lage.7
@, aee

PERFORMANCE PARAMETERS

Ae/At

CSTAR, M/SSEC
CF

Ivac, M/SEC
Isp, M/SEC

COMB END THROAT

1.e840
13,944
2642.78
1.3835 @
-5295.81
-7382.389
-38844 .6
12.3168

21.881
-1.2891%
1.2259
4. 6580
1.1288
léca.o
@.808

1a. 808
1582.1
a.e403
15852.8

63.8
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1.7336
8.8758
2498.9@
8.5328-1
-6828.57
-7775.82
-37687.¢8
12,3165

21.953
-1.88688
1.179@
4,2688
1.1218
1e35.8a
1.80a

1.0a0e
1582.1
8.56542
1349.4
1e35.e

EXIT
1508 .a7
8.208933

867 .39
2.8248-3
-16246 .4
-11268.8
-21629.8

12.3163

22,389
-1.90888
1.98ae
1.5688
1.2483
634.4
4,889

laa.ae
1582.1
1.9283
3156.4
3a5e.7



