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Résumé- Le présent travail décrit une méthode analytique utilisée dans les étapes d’avant projels
de dimensionnement des chambres propulsives utilisées sur les moteurs fusée & propergols
liquides. A partir des données relatives aux conditions de dosage et de pression de combustion, la
poussée requise au sol ou dans le vide est suffisante pour entamer un calcul des dimensions
caractéristiques de la tuyére, du foyer et des systémes d’injection.
Mots clefs : Impulsion Spécifique, fover, tuyére, injecteurs, dimensionnement.

Abstract- The present paper describes an analytical method used in the conception draft projects of
liquid rocket engines (LRE). Once the mixture and pressure conditions at injection are fixed, it is
possible to begin the design computations of the nozzle, the chamber and the injection system using
the desired value of the sea-level or vacuum thrust.
Keywords : Specific impulsion, combustion chamber, nozzle, injectors, design
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i. Imtroduction

Dans le domaine de la propulsion spatiale, les
moteurs [usés a propergols liquides ont gagné
du terrain par rapport a leurs homologues
utilisant des ergois solides ou hybrides.

En plus des performances balistiques élevées,
les problémes posés par les dispositifs de
controle et de modulation de poussée des
lanceurs, trouvent de bonnes solutions avec
les couples de propergols liquides.

Outre  les  systémes de  stockage el
d’alimentation des ergols, les moteurs fusés

propergols liquides comportent une partie

essentielle  appelée  chambre  propulsive.,
regroupant le systéme d’injection, le foyer
destiné & transformer I'énergie latente des
ergols en chaleur, et la tuyére de détente

En raison des quantités énormes d’énergic
mises en jeu lors d’un écoulement dans une
chambre propulsive, de légéres pertes en
performances balistiques internes |[19] sont
remarquées,  essentiellement  dues  aux
transferts thermiques aux parois, aux faibles
taux de vaporisation et aux gradients de
richessc |11]. Leurs conséquences sont
cependant importantes sur les paramétres
stratégiques (charge utile, portée,...)

Les performances théoriques (ou idéales)
sont atteintes lorsque les propergols briilent
completement, donnant un mélange de gaz de
combustion dont les espéces peuvent étre
maintenues en  équilibre  chimique  durant
toute la phase de détente, en plus d’un
¢coulement isentropique et unidimensionnel.
Durant les étapes de conception, le calcul des
dimensions caractéristiques des chambres
propulsives passe avant tout par un stade
d’avant projet, consistant a utiliser les
performances théoriques dans les équations
de Pécoulement, I"expérimentation sur des
maquettes {en échelle réduite) et ia
simulation par le biais des codes de la CFD
permettent, en incluant les mécanismes
physico-chimiques considérés comme causes
principgles  des pertes, d’évaluer les
performances réelles et de les corréler aux
dimensions trouvées précédemment.

2. Calcul des performances

Les performances théoriques maximales sont
définies pour un écoulement unidimensionnel
et isentropique lors de la détente durant
laquelle un équilibre chimique peut étre

assure, la composition chimique du mélange
est variable le long de la chambre propulsive
Le modele du fover & dimensions fines
(FAC) est adopté [8] pour ce cas de figure, i
ermel, en prenant en considération Peffer de
col, de caleuler les

ta contraction & du

caractéristiques de I’écoulement au niveau du
plan d’injection et de fin de combustion du
foyer, considéré avoir :une section finie et
constante (fig.1)

L’¢quation de quantité de mouvement
appliquée pour ’écoulement dans le fover et
en assimilant les conditions & I'injection a de:
conditions réservoirs, permet d’écrire

By = l_p rpu’ J (1

L’evaluation de la pression en fin de chambre
est basée sur un calcul itératif effectué sur
égalit¢ (1) et en partant d’une pression
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Les calculs permettent une évaluation de la
pression statique en chaque tranche de Iz
chambre  propulsive et montreni  que
accroissement  de  Pentropic  due  au
processus de combustion, engendre une perte
relative de pression définie par :

_ € (33

Le calcul des variables thermodynamiques
partant du col jusqu’en sortic de tuyére s¢
base sur I’équation de Pisentrope pour la
température, ’équation  de guantite  de
mouvement pour la pression statique et sut
Péquation de Iénergie pour ia vitesse, la
minimisation de Penthalpie libre du mélange

permet  de déterminer la  composition
chimique locale 4 équilibre.

Liée  essentiellement aux variables
thermodynamiques évaluées a I’éjection.
Pimpulsion  spécifique Isp est  parmi  les
principales  performances qui  lient la
balistique interne du moteur fusée aux

parametres de propulsion.
La  valeur théorique de
spécifique, donnée par [19] .
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[sp[h " Cf * Cstar
&0
exprime I’influence du type de propergol, de
son taux de réaction (via la vitesse
caractéristique) et de la configuration de
I’écoulement de détente dans la tuyere (par le
coetficient de poussée) sur cette grandeur.
Il est parfois possible de quantifier des
- valeurs  « quasi-réelles » de [’impulsion
spécifique, si [’on tient compte des pertes par
imbrilés dans le foyer, et de la divergence de
[’écoulement de détente en sorite de tuyeére.
Ainsi on peut définir un indice d’efficacité
global [1] :

(4)

Isp'
R i (5)
g Bpth

considéré comme le produit de [Pindice
d’efficacité de la vitesse caractéristique par
celui du divergent de la tuyere, ce dernier
peut s’exprimer par:

v l+cosa
G oI (6)

Si le demi angle au sommet est suffisant pour
le calcul des pertes par divergence, des
dispositifs expérimentaux [11] montrent que
Pindice  d’efficacité  sur la  vitesse
caractcristique est de ordre de 0.99 pour le
couple cryogénique H2 -02, de fagon que
I"impulsion specifique « quasi-réelle » peut
étre rééerite comme :

' th
Isp =1Isp™ A givle (7
3. Dimensionnement de la tuyére

La fonction principale d’une tuyére de fusée
¢tant de convertir le plus efficacement
possible 1’énergic thermique en énergie
cinétique, afin obtenir un jet a I’éjection
rapide selon une direction bien déterminée.

En plus des contraintes de conception liées au
poids et a I’encombrement, la tuyére et plus
particulierement le divergent, doivent étre
dessinés de telle fagon qu’ils soient ligne de
courant de [’écoulement de détente.
Pratiquement, la détermination du profil
exacte se fait par la méthode des

caractéristiques [10], ce profil doit offrir une

configuration unidimensionnelle de
I’écoulement au niveau du plan d’éjection.

Pour des moteurs de fortes poussées, on
utilise souvent [7] des divergents coniques

g

de demi angle au sommet « Jiv compris

entre 12° et 18°, il en résulte des pertes de
poussée de 1% & 3%, le tracé du convergent
est beaucoup moins délicat, il est constitué

d’un cbne de demi angle a,,,, compris

entre 30° et 45° raccordé au divergent par un
tore de rayon égal & une fois et demi le rayon
du col de tuyére (fig. 2).

Durant la plus grande partie du vol, la tuyére
fonctionne dans des conditions ou la pression
ambiante est «faible, les performances
utilisées dans le calcul des dimensions, sont
rapportées au « vide », la poussée maximale
dans ce cas, est reliée a la section au col par :

AR o
f =4 (®)
B,

Le diamétre au col peut étre déduit aisément :
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Des considérations technologiques li¢es a
I’aérodynamique externe du lanceur [6]

imposent souvent le rapport £, entre la

section d’éjection et celle du col, ce qui
permet d’aboutir a la valeur du diamétre de
sortie :

Poj =% P1 iy

Compte tenu de la géométrie de la tuyére
(fig.2), la longueur du divergent est
légérement corrigée par rapport aux calculs
classiques [15] des dimensions du fait du
raccordement torique entre le divergent et le
convergent :

\[;71
By Lo

1
+R | —— 1

2 ;
: cosa g

Ldiv i

tan g ik

R

S (11)
M

4. Dimensionnement du foyer

Le modele adopté pour le foyer & dimensions
finies permet une évaluation des conditions
thermodynamiques au niveau des deux plans
en début et fin du foyer (fig.1), I’état
générateur est situé au plan d’injection, la
vitesse de I’écoulement est quasiment nulle &
cause des forces de trainées induites par le



mouvement relatif entre la phase gazeuse et
la phase liquide [3], en conséquence, le
rapport des pressions statiques s écrit :

e 1

SR ]

Pj  1+TM¢
L’écoulement est relativement accéléré en fin
du foyer, le nombre de mach correspondant
peut s’écrire :

(12)

MC“\/ (AP/P) 1
1-(AP/P), T

[.’écoulement étant isentropique a partir de la
fin du foyer, la conservation du débit
massique entre le plan (2) et le col, permet de

(13)

lier le rapport dg contraction &, au nombre de
mach M par :
Ll

1 2 T-1_2Y@T-n
iﬁ—?——l ﬁ“—M ]4
fe MC[F+I(+ 2 C’H Wil

Le diame¢tre du fover peut étre obtenu
aisément :

D, = \/‘;cbf (15)

Dans le calcul du volume minimal du foyer,
les effets des processus physico-chimiques
complexes et couplés doivent étre prises en
considération [12], ce méme volume doit
permettre  une  combustion  compléte
favorisant ainsi la vaporisation rapide de la
phase liquide en un temps de séjour
Cquivalent a la  somme des temps
caractéristiques de vaporisation, du mélange
et de la combustion.
[’analyse  développée initialement par
Spalding [18] sur I’écoulement diphasique
unidimensionnel dans le foyer, montre que
sous effet de la trainée de vitesse et de
I’échange de chaleur entre la phase liquide et
la phase gazeuse majoritaire, la longueur
caractéristique Lstar du foyer n’est plus une
fonction des caractéristiques du mélange
brilé seul, mais intervient aussi une distance
axiale adimensionnelle & durant laquelle le
rayon de la goutte s’annule, la correction
s’écrit [3] :

Lstar = ¢ ¥(rd,T) (16)
'V représente une fonction implicite du rayon

de la goutte et du coefficient de isentropique
du mélange briilé.
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Cette distance ne peut étre évaluée
analytiquement, les tests sur bancs d’essais
[11] montrent que la longueur caractéristique
pour les couples cryogéniques H2 (L) / O2
(L) est comprise entre 0.76 et 1.02 métres
pour tout I’intervalle d’inflammabilité.

Pour le calcul du volume V. minimal a

<

donner au foyer, on suppose une combustion

complete au cours d’un temps de séjour

correspondant a un parcours de I’écoulement

équivalent a la longueur caractéristique [18],
on peut écrire que :

Vo = Lstar.4;

étant

(17)

Le foyer compos¢ d’une partie

cylindrique (de dimensions L, A, ) et d’une

partie conique représentant le convergent de

la  tuyere, I’expression géométrique du

volume s’écrit :

1l g.-1 A

Ve = dy| Ly 4ot
Jtangaoony V 7 _

(18)

La longueur réelle [ du foyer peut étre
déduite aisément des deux égalités (17) et

(18).
5. Dimensionnement des injecteurs

Le foyer est constamment alimenté en ergols
frais qui passent a travers des injecteurs ayant
généralement une forme cylindrique, et qui se
trouvent injectés a des vitesses élevées grice
a la surpression imposée par les systémes
d’alimentation.

En négligeant la portion du débit utilisé pour
le refroidissement du divergent [12] devant
celle utilisée pour la combustion, la
conservation de masse permet de lier le débit
massique de chaque ergol frais au débit total
des gaz brilés par :

oy = — i (19)
rm+ |
]
m, = m (20
7 rm+ | )

Le rapport de mélange est généralement fixé
par des considérations d’optimalité sur des
performances de la balistique interne du
moteur fusée, le débit global est connu une
fois que la poussée (au vide ou au décollage)

est imposée :



Fool

o= ———

. 2h
Isp &

La vitesse d’injection de chaque ergol est
fonction de la surpression imposée aux bords
de injecteur, elle s’exprime comme [18]:

ZAPf,ox

Y ™ Cd (22)

'Of,ox

Le coefficient de débit utilisé dépend de la
forme de I’orifice d’injection et peut prendre
plusieurs valeurs, la surface totale nécessaire
pour assurer un débit fixe est obtenue par :

™ £ ox
A, = (23)
Jaox B
Pf.ox"f ox
Les injecteurs ne se présentent pas

geéneralement comme de simples trous, des
dispositifs internes formés de canaux
hélicoidaux enroulés sur un cone placé a
I'intérieur [4] permettent le plus souvent
d’obtenir une pulvérisation selon un angle
d’injection soigneusement controlé, ils se
répartissent sur une téte d’injection ayant la
forme d’une couronne multi trous (fig.3).
Pour —assurer une bonne pulvérisation,
PPorifice d’injection placé sur la couronne,
doit disposer d’une section minimale qui
éviterait de possibles problémes
d’obturations [14], il est donc important de
déterminer le nombre d’orifices a ne pas
dépasser pour avoir une bonne pulvérisation ;
la surface totale a I’injection est reliée 4 celle
des orifices par :

~ B 2
[A_f,ox = nf,(JX';(Dl (24)

Le diametre de [Iorifice étant limité

inférieurement par une valeur critique d;“"

le nombre d’orifices ne doit pas dépasser la
valeur :

y YA

B p [(Dl.cr'it]z

La technique des jets impactants comburant-
combustible [4] permet, lorsque le gradient
de vitesse a I’injection est important, de
réduire la longueur du dard liquide (du
combustible essentiellement), d’assurer une
bonne homogénéisation du mélange frais et
de controler au mieux la direction du front
de la flamme de diffusion qui en résulte [3].

Pt ox (25)
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Le raisonnement sur une configuration
unidimensionnelle du systéme d’injection ne
permet de représenter qu’un seul couple de
jets (fig.4) puisque les orifices sont disposés
sur la circonférence d’une couronne située
sur un plan perpendiculaire au plan de la
figure.

Dans ce cas, il est important de connaitre la
direction de I’écoulement’ résultant (et donc
du front de la flamme), ce dernier ne doit en
aucun cas se concentrer en un endroit prés
des parois du foyer, [I’équation de
conservation de la quantité de mouvement
entre I’écoulement établi a I’intérieur du
foyer et celui de Iinjection, projetée sur I’axe
vertical s’écrit :

(I+rm).w.sing =

| . (26)
Lyl

Un bon processus de mélange dans le jet
résultant exige que ce dernier soit axial

= Vgx SIN Aoy —

(p=0) [13], de ce fait, les angles
d’injection sont reliés par la relation :
_Si.n. %o = _Lif_ 27)
sin a'f Fm Vg,

Cette égalité est utilisée dans la pratique pour
déterminer la direction a donner au jet du
combustible connaissant celle du comburant,
pour pouvoir assurer un écoulement résultant
axial avec une vitesse w .

6. Applications

Un programme de calcul des dimensions de
la chambre propulsive est développé sur la
base des relations établies, le code
professionnel CEA [9] avec un modéle FAC
(Finite Area Chamber) est utilisé comme pré
processeur,

Le moteur cryotechnique de seconde
geénération Vulcain2 (fig.5) équipant I’étage
principal d’Ariane 5 est choisi comme
exemple d’application

Les données relatives aux conditions de
fonctionnement du moteur décrites dans le
tableau 1, sont communiquées au code de
calcul CEA afin de déterminer les
performances idéales, aprés correction de
PPimpulsion spécifique (équation 7), le calcul
des dimensions des parties de la chambre
propulsive est entamé.



7. Résultats et discussions

Les performances idéales sont calculées en
fonction des données relatives au dosage, a la
pression de combustion et au taux de détente.
Dans le mécanisme réactionnel adopté, le
mélange brilé comporte huit (08) espéces
chimiques (H20, H2, 02, HO2, H202, OH,
H, O), la composition en équilibre est
variable mais I’écoulement est isentropique
en aval du foyer, le coefficient isentropique
moyen du mélange est évalué a I' =1.167 et
la chute relative de la pression statique de
combustion est estimée a 7.46 %.

Les corrections relatives a la combustion et a
la divergence de I’écoulement en sortie de
tuyére, permettent de s’approcher des valeurs
affichées par le constructeur du moteur pour
quelques performances balistiques
(tableau.2), ainsi, on remarque une
surestimation de 1.8% et 8% sur I’impulsion
spécifique et la  vitesse  d’éjection
respectivement, tandis que la valeur réelle du
débit de tuyére est sous estimée a cause de la
fraction du débit des ergols utilisée pour le
refroidissement du foyer et du divergent non
introduite dans le calcul des performances.

La prise en compte de la divergence de
I’écoulement en sortie de tuyére et par
utilisation d’une pression moyenne (entre la
valeur a I’injection et celle en fin du foyer) de
combustion, permet d’évaluer le diamétre au
col et par la suite celui a I’éjection, avec une
précision assez ¢élevée, aussi, [’adoption
d’une forme linéaire plutdt que parabolique
(de type Bell) [7] pour le divergent de tuycre
induit une faible surestimation de la longueur
(de 4.67%) par rapport a sa valeur réelle.

Le diameétre du foyer est bien estimé
(tableau.3) grice au modéle FAC utilisé pour
évaluer le nombre de mach de ["écoulement
au plan de fin de foyer, par contre, la
longueur de la portion cylindrique de ce
dernier est relativement écartée de sa valeur
réelle, puisqu’une moyenne de la longueur

caractéristique Lstar = 0.89, ne pouvant pas
traduire effectivement I’amplitude des pertes
dans le foyer, a été utilisée dans le calcul du
volume. |

- Dans le calcul direct des modules des vitesses
d'injection des ergols liquides, on utilise une
valeur du ceefficient de débitCd = 0.88 pour
les orifices supposés circulaires et identiques
[4]., les surpressions assurées par les
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turbopompes d'alimentation sont de 3 et 28
bars pour [l'hydrogene et l'oxygeéne
respectivement [20].

8. Conclusion

Un programme de dimensionnement des
chambres propulsives pour moteurs fusées a
propergols liquides a, été développé, il
s'appuie sur un calcul a priori des parameétres
de la balistique interne, et utilise des
corrections sur la vitesse caractéristique et le
coefficient de poussée pour entamer un calcul
des dimensions de la chambre propulsive, par
de simples formules analytiques.

Les résultats obtenus montrent une assez
bonne concordance entre les calculs
analytiques et les données réelles, sauf peut
étre pour ce qui est de la partie du foyer, ol
le comportement complexe de I'écoulement
(turbulent, diphasique) au niveau de la zone
d'injection, ne peut étre décrit par des
relations de la dynamique des gaz.
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Figure 5 : Schéma synoptique du moteur cryotechnique Vulcain2 [17].
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Performance Valeur idéale [9] Valeur corrigée | Valeur réelle [17]
Débit massique total (kg/s) 305.7 314.11 320
Temp. Flamme adiabatique (K) 3559 | emme- 3500
Impulsion spécifique (s) 450.17 437.64 434.0
Coefficient de poussée 1.875 1843 | -
Vitesse d’éjection (m/s) 4323 . | e 4000

Tableau 2: Confr

ontation des performances de la balistique interne.

Valeur réelle [17], [10]

Grandeur Valeur calculée Ecart relatif

Diameétre éjection (Cm) 209.80 215.0 2.41%
Diameétre au col (Cm) 28.47 28.00 1.67%
Longueur divergent (Cm) 355.88 340.00 4.67%
Longueur convergent (Cm) 10.41 11.00 5.36%
Diamétre foyer (Cm) 40.49 43.00 5.83%
Longueur foyer (Cm) 44.21 52.10 15.14%
Vitesse injection H2 (L) (m/s) 250.00 243.00 2.88%
Vitesse injection O2 (L) (m/s) 20.00 18.50 8.1%

Tableau 3:
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Principales dimensions caractéristiques.




