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1. Introduction

La mise au point des différentes configurations de chambres propulsives ainsi que le
développement de moteurs trés puissants datent des années soixante a soixante-dix [1]. La
durée du fonctionnement normal des moteurs-fusées a propergol liquide étant assez élevée -
de quelques secondes a plus d’une minute - un éjecteur a paroi métallique ne peut pas, avec
les matériaux classiques dont nous disposons actuellement, résister a la chaleur intense
que dégagent les gaz brilés, si la paroi n’est pas protégée. Cette protection nécessaire
est assurée par I'un des trois procédés suivants : Revétement réfractaire ; Refroidissement
par circulation extérieure d’un liquide ; et enfin le troisiéme procédé est la création d’une
couche gazeuse limite contre la paroi interne de 1’éjecteur.

De nombreux chercheurs se sont intéressés a ce sujet. Marina C. et al, ont étudié la
combustion couplée au refroidissement d’une micro fusée a propergol liquide, par simula-
tion numeérique, dans le but d’optimiser la conception de la chambre de combustion [2].
J. Stoll et al. ont fait une étude expérimentale et théorique sur le transfert de chaleur et
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la stabilité du film de refroidissement au niveau de la partie convergente-divergente des
tuyéres, ou les résultats expérimentaux ont été comparés a la théorie [3]. H-W. Zhang
et al. ont fait par le biais d’'une étude numérique la combinaison de deux modes de re-
froidissement (refroidissement régénératif et refroidissement par film), sur les chambres
propulsives & pression élevée [4].

Dans ce travail, nous nous sommes intéressés au refroidissement par circulation de
liquide. Ce procédé, largement utilisé, consiste a disposer autour de 1’éjecteur une seconde
enveloppe, et & envoyer dans la jupe ainsi créée, au voisinage de la section de sortie de
la tuyére, I'un des constituants du propergol, qui doit remonter dans la jupe pour arriver
aux gicleurs.

La chaleur perdue par les parois est donc entierement récupérée par le liquide de re-
froidissement qui est réchauffé avant son admission dans le foyer. C’est en général le
comburant qui est utilisé comme liquide réfrigérant en raison de sa plus grande masse
donc de sa capacité calorifique totale toujours supérieure a celle du combustible.

Au contraire dans le cas d’un propergol & oxygene liquide, c’est le combustible qui est
utilisé : 'oxygéne liquide étant un mauvais réfrigérant du fait du peu d’intervalle qui
sépare son état initial de son point critique.

Pour mettre en évidence l'efficacité du systéme de refroidissement, nous avons utilisé le
code Fluent pour réaliser nos simulations numériques.

2. Géométrie de la chambre propulsive

La simulation du processus de combustion turbulente en phase gazeuse nécessité un
schéma qui modélise simultanément le mélange et les réactions de toutes les espéces chi-
miques présentes. De méme que pour l'approche utilisée avec les équations de conserva-
tions de la masse, de la quantité de mouvement et de ’énergie, une équation différentielle
partielle de conservation des espéces doit étre écrite pour chacune des espéces chimiques

5].

Fig. 2. Profil de la chambre propulsive refroidie.
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Tableau 1. Caractéristiques de la chambre propulsive.

Longueur de la Lch. (m) | 0.249
chambre de combustion

Longueur de la Ldiv.(m) | 0.305
tuyere (divergente)

Rayon de la Rch. (m) | 0.083
chambre de combustion

Rayon du col Rt. (m) | 0.049
Rayon de sortie Re. (m) | 0.089
(tuyere )

Longueur de la Ldiv.(m) | 0.305
tuyere (divergente)

3. Formulation mathématique

La simulation du processus de combustion turbulente en phase gazeuse nécessité un
schéma qui modélise simultanément le mélange et les réactions de toutes les espéces chi-
miques présentes. De méme que pour ’approche utilisée avec les équations de conserva-
tions de la masse, de la quantité de mouvement et de ’énergie, une équation différentielle
partielle de conservation des espéces doit étre écrite pour chacune des espéces chimiques

[5].

3.1. Equation de conservation de la masse
La conservation de la masse est décrite par 'Equation de continuité (1) :

Op  9lpu) , Olpv)  O(pw)
ot ox oy 0z

=0 (1)

3.2. Equations de bilan de la quantité de mouvement
Le bilan de la quantité de mouvement est décrit par I’'Equation (2) :

opu; 0 oP Oty 0 —
L ) = F— = Yo (—pul 2

3.3. Equations de conservation de ’énergie
La conservation de ’énergie est donnée par I'Equation (3) :

9 0 8(k8_T

E(PE) + oz, (puiE) = oz

3.4. Equation des espéces chimiques
Cette équation est donnée sous la forme suivante :

0 O(puiY;) 0
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3.5. Modélisation de la turbulence
Le transport de I’énergie cinétique turbulente (k) et le taux de dissipation de I’énergie
cinétique (), sont calculés avec les deux équations données par [5] :

) 9 0 1, . Ok
k) + g (ouik) = 5 [+ 22 4 G G pe 5)
0 0 0 ;. O € g2

Cy,0k,0c,C1z, Cae, Cs. : Sont des constantes données.

4. Résultats numériques et discussion

La résolution du probléme est faite avec des hypothéses simplificatrices. Nous nous
sommes intéressés tout particulierement au régime permanent. Le couple du propergol in-
troduit dans la chambre de combustion est du kéroséne — oxygene liquide. Les surfaces des
parois extérieures sont supposées adiabatiques. L’ensemble de ’étude est réalisé avec une
représentation 2D de la chambre propulsive, du moteur-fusée, en utilisant deux modéles.
Le premier modele est celui d’Eddy Dissipation pour la modélisation de la combustion et
le deuxieme modéle de turbulence k — ¢ pour la modélisation du régime d’écoulement des
gaz [6].

4.1. Simulation sans refroidissement

Les résultats de la simulation numérique présentés dans ce cas nous montrent la répar-
tition des champs de température le long de la chambre propulsive et la transmission de
la chaleur par les différents modes de transfert de chaleur a travers la paroi de la chambre
propulsive. La Figure 3 nous montre, que la température, au niveau de la tuyere et du col,
est trés importante que celle de la chambre de combustion. Ce qui veut dire que la paroi
de la chambre propulsive est soumise & des contraintes thermiques trés séveres qu’elle ne
peut supporter. Par conséquent le refroidissement de la paroi de notre moteur s’impose.

= Paroicol

Fig. 3. Champ de températures le long de la chambre propulsive non refroidie.

La chaleur générée par la combustion est transmise & la paroi de fagon relative & chaque
zone (chambre de combustion, col, tuyére) le long de la chambre Propulsive comme le
montre la Figure 3. Sur cette derniére, nous constatons que la température de la paroi
cOté gaz, augmente d’abord légérement le long de la chambre de combustion, puis juste
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avant le col, 'augmentation de cette température devient importante Figure 4. Ceci est
di aux frottements des gaz de combustion avec la paroi du convergent au fur et & mesure
que la section de ce dernier diminue et que la contrainte thermique augmente.

[ e
3

Fig. 4. Champ de températures au niveau du col de la chambre propulsive.

4.2. Simulation avec refroidissement
Les résultats de la simulation numérique présentés dans ce cas montrent la distribution
de la température le long de la paroi de la chambre propulsive.

Paroicol

Fig. 5. Champ de températures le long de la chambre propulsive refroidie.

Ces résultats nous ont permis d’évaluer l'efficacité du systéme de refroidissement qui
est également utilisé pour le préchauffage du combustible.

Le carburant (Kéroséne) qui circule & travers le passage annulaire entre les deux enve-
loppes joue le role d’un fluide refroidisseur, absorbant ainsi le flux de chaleur dégagé par
les gaz de combustion.

Fig. 6. Champ de températures au niveau du col.

Afin de mettre en évidence 'efficacité de notre systéme de refroidissement, nous com-
parons & présent les résultats obtenus avec une chambre refroidie et une chambre non
refroidie. Dans un premier temps ’observation des champs de températures le long de la
chambre propulsive, nous donne déja une nette différence de la répartition de la tempé-
rature a tous les niveaux (chambre de combustion, col, tuyére), comme le montrent les
Figures 3 et 5.
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4.3. Profil de température radial
Sur les Figures 7, 8 et 9 nous avons représenté la température suivant la direction radiale
de la chambre propulsive au niveau de la chambre de combustion, le col et la tuyere. Nous

pouvons constater que le gradient de température radiale change avec la position choisie
dans la chambre de combustion.

oo ] = Tax=0.1m
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Fig. 7. Profil de température radial dans la chambre de combustion 0.1m.
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Fig. 8. Profil de température radial dans le col & X= 0.249m.
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Fig. 9. Profil de température radial dans la tuyére & X= 0.35m.
5. Conclusion

Cette étude réalisée au laboratoire « FIMA » est une contribution & la compréhension
de I’évolution des phénomeénes, trés complexes, de combustion et de transferts thermiques
dans un moteur-fusée & propergol liquide. Il faut noter que pour protéger la paroi de
la chambre propulsive du moteur, un systéme de refroidissement est nécessaire, car la
température des gaz de combustion du propergol liquide dans la chambre, est trés élevée.
Pour montrer 'intérét du refroidissement de la paroi de la chambre, nous nous sommes
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intéressés a la simulation numérique des phénomeénes de combustion et de refroidissement
en régime permanent a l'aide du code de calcul Fluent. Pour apprécier I'influence du
systéme de refroidissement sur les grandeurs calculées, nous avons simulé dans un premier
temps la combustion dans la chambre sans systéme de refroidissement. Puis, dans un
deuxiéme temps, la combustion dans la chambre avec un systéme de refroidissement.
Les résultats de simulations obtenus, nous ont permis de mieux voir 1’évolution, dans
la chambre propulsive du moteur-fusée, des températures calculées. On constate que, le
propergol liquide joue bien son role de refroidisseur de la paroi de ’enveloppe interne
de la chambre propulsive, ce qui donne la possibilité, a cette derniére, de travailler avec
des contraintes thermiques moins séveres et que ses caractéristiques physiques restent
inchangées. Ce travail nous a permis de mieux comprendre les phénoménes mis en jeu
dans la chambre propulsive d’'un moteur-fusée. Il constitue une contribution aux recherches
consacrées a 'optimisation des performances de chambres propulsives. Toutefois, il nous
parait intéressant de compléter cette étude par une simulation avec d’autres configurations
de systéemes de refroidissements tels que des systémes a chicanes. Enfin, il nous semble
nécessaire de compléter certaines hypothéses et notamment de prendre en considération
certains parameétres tels que la paroi non adiabatique.
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