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PREFACE

A Lécturé Scries, difected by Proféssor-Kurt-Enkenhus, was held in January, 1970
at -the von Karmdn lnstmm., Rhodc-St-Gcnesc, near 'Brussels. In -April, 1971 the-Einid-
Dynamics Panel of AGARD agreed to the publication of thesé lectures, to which. have
] been added subsequently two further papers (on viscouis.and: feal-gds dﬁ.cts), which.

. 'formc(l -part. of a VKI. Lecture Series entitled High-altitude -Aspects-of” Lifting Re-entry
f Velnci%:s “held in<May, 1971, with Dr John Wendt as Lecture Series Director.

2, The resultant set of papers now. appears in two volumes. The second of these is
concerned entirely with:propulsion, and has already bien publlshed as ONERA Note
Tﬁ.chmquc No,169 (“Propulsion des véhicules hypersoniques™, 1970). acknowledgement
:is-due-to ONI_ZRA, France, for. periiiission to reproduce this paper in -its original form.

S ‘Acknowledgement.is also due to several of the lecturers for modifying their

' origiiial* manuscripts in order to make ther more-Suiable for pubhcauon in-printed form.
p: “ The AGARD Fluid- Dynamlcs "Panel member responsibie<for review off the original. material
and for general editing of the publication was Dr R,C:Pankhurst- (UK).

REFACE

Un cycle de conférences a été organisé en Janvier 1970, 4 PInstitut von Kirmidn de
Rhode-Saint-Genése, prés de- Bruxelles, sous.la diréction du Profésseur Kurt Enkenhus.
‘En Avril 1971, le Groupe de Travail de Dynamique-des Fliiides, de PAGARD, approuva
officiellement ia publication-de ces' confurcnm, auxquelles furent. ajoutées ultéricurement
dcux commumcanons (sur les cffets de la viscosité ct- des gaz réels), présentées dans le
cadre.d’un cycle de conférénces de PIVK sur “Les.aspects, aux altitudes dlevées, dos
véhicules de rentrée portarits®, qui eut lieu en: mai 1971 sous Ia direction du
Dr John Wendt.

Ces ckposés font Pobjet de deux volumes. Le second est entidreinent consacré a
1a propulsion.et-a déji été publié: par 'ONERA e¢n tant que Note Te..hmquc No, 169
(“Propulsion des:véhicules supersoniques”, 1970). Nous remercions TONERA (Francc)
de nous avoir permis de reproduire cette publication sous sa forme originale.

‘Nous expriicns également nos remerciements aux conférenciers qui ont modifié
le texte original de leurs exposés afin de les rendre plus adapiés & Pimpression. -Lo
R membre du Groupe de Travail de Dynamique des Fluides de PAGARD, responsable

de Ia févision des textes originaux et de leur préparation 4 la publication, est le
N Dr R:C.Pankhurst (Royaume Uni).
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: , PROPULSION GES VEHICULES HYPERSONIQUES i
! - . : i
X - - o par - to N
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S re e : -4
Le chojx:du-Systéme propulsif-des véhicules? hypersoniques (owon, fusée oo récupérable, navétte spatiale). §
: £
f:" est rendu parhcul:eremenhcr tique por-la grande- sensibilité.des, performances dcns ce.ddméine: de vitesses. _ )
. A s .
‘Les c‘rneres,qg ce:choix, ainsi:quefes:possibilités 'hﬂrin"cidynamlques~°t iéchn’olog'qu"es—of:é‘rteS‘par lg- !
P, . . . - a i
; _propulsionpar-fusée.¢’ base:chimigue ou.nucléaiis et pdr la-propul sich:gérobiesa: combushon‘subsomque ou . o
; ‘ supersonlque,.som yg: §sxvement onalyses Les- solulons d avenir-sontévaquées, ) ’
s - - - - - - S - <
On montre, .en s’ appuyant sur:des-projets &r cours, quiayx vitessesihypersoniques les-problgmes 4' mterde-
! perdance entre la propilsion; g oe:odypomlqué s¥:les structures prennent- ufie:importance: primordidle, et ‘qu’ en. :
conséquence: |ss~e!udes de prooulsmn ne: peuvent ‘etre dissociées de celles. decés.autres d;:c:phnes. - :
Descripteurs (" thesaurus- CE:DO{:AR) : Vc}j,hyﬁ'érsohiéu_t_}w Avioq;;fh}'pgriqmdgé,;;m'\{}Si;th!q;—hygor;’qn:gués ~ -
N - Propulsion ~-Rerformangas = Statoréacteurs., oL ’
3 . - . - - - L - B . ;:
3 , Tl T = T - -
= o ) - 8 - - . . ¢
= ‘ " PROPULSION:OF HYPERSONICVER :
b : . - - ki
3 1 T R - B - i i - - :
i

‘
e

SUMMARY = . R A = -

v
\
'

The choice ofthe propulswo $ystem- of hypersonunvehxcles \aucro‘t non-recoverable rocket, spadé-shuitle)
is particularly critical bécause of the-high-sensitivity of thenr per{grnmncc*m this, velocny -Tange.

CANL e

e

The criteria of this-chaice, os-wéllas the mermodynaml.. (md lechncloggcal possnb:!meswof the. chemtcci
or nuclear-rocket, -and-the-airbréat hirg- proputsu‘n with-either subsonic oF supersonit. E6Mbustien, dre sugcessie

vely analyzed.. Solutions for the futuse are- <uggested,ﬁ i . -

It is shown,. from: :préjects under developnenl alepreseni ?f.c? <at-h ljperson;c ,spoc'ivt‘xe +nterdépendance
between. propulsion, -aérodynamics.ond structures takes:a pr.mo;y |mponéoncs ard® that,-as.a° ‘consequancé, the. i
propulsion studies cannot be disscciated from those ofthéss sther d ms_c:’lpynes:' -

Desceiptors (NASA thesdurus) . Hypersemic vehiclas - "Iypcrsoulc ﬁ:ghf Hypersonic qrrcrjwh;-‘Propul.smnu. T

Propulsion system configurations - Propulsion-system pe formance - PropuL.ve o-ifu.cenry ~A.r breothing )
engines, - < - - o - T
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AVANT-PROPOS

Au cours de-la prochaine décennie, les vols hypersoniques propulsés preniront vraisemblablement une place trés importante dans les
missions rapides i applic;mons civile ec.militaive. En effet, I'avénement de la navette ..panalc récupérable, pour.la conquéte économique
de. Vespacs; medificia profoadément la politique suivie jusqu'ici dans I domaine des lanicetirs.

Dans le ¢adre des conférences de I'Institue Von Karman de Dy naquuc dcs Fliides 2 Rhode-StGenése dii 19 au 23 j janvier 1970; les.
problémes posés pat ld-propulsion des.véhiculés:hypersoniqués ont été:ebordés, & lintention:des ingénieu-s ¢r: des.scientifiques de I'Aéio-
“spatiale, non familiarisés avec les problémes de.propulsion. C'est pour ceste. raison qu'avarit: d'cxposcr les problemes.spéyh vugs 2l
propulsion” hypcrso'uquc, quelques idées de.base ont-été reprises. ,

~\.omptc ténu du temps limité.quiétait imparti aux conférenciers’il a semblé utile de centrer €és conférences'ser. hs quu..& thémés

suivants : -

1 — Chigix-dis mode de propulsion en hypersoniqic.
—'La pro?ulgl.on par fus\cc.w
3 — La propulsion par statoréictem,
4.~ Les problémes aérodynamiquey d'interdépendance.avec la propulsion.

Lapremitre conférence est consasrée i I'nalée géri¢rale de la propulsion en hypersonique et insiste.sur les moyens:disponibles
envisagés(pour assiiter ce type de mission: Daus'li deuxiéme conférence, I'accent est mis plus particulizrement sur les sysidmes 3 pro-
p(:rgole liqaides hydrogcnc, dxygéne dinsi que sur Ta propulsion nuéléo-thefmique. ,
~Parmi les-sysiemes de propulsion atmosphérique, objeédé la 3¢ conférence, on a-surtout.développé les types de statoréacicur A
combistion subsoniquecet super sonique, au détrifert des systémes-hybrides stato-fusée ou turbo-stato.
Eafin dans la:derniére conférence,les problémes d'interaction sont abordés. On montre en partigulier que les problémes de
propilsion sofit intimemént liés 3 la définition de 'aérodynamique et de architccture d*ensemble du véhicule hypersonique.

——

=

o

PROPULSION DES VEHICULES HYPERSONIQUES*
PARTIE 1

CHOIX .U MODE DE PROPULSION

.par .

Roger MARGUET

INTRODUCTION

Le premucr probléme qui s pose i lingénieur chargé de définir un véhicule hypersonique, missile ou avion, est un probléme de
choix, quaat a son disposttif de propulsion. L'ingénicur responsable du projet s trouve en effet en présence d'un ensemble de moyens
plus 6u moms alléchants, plus ou moins utilisés, de performances apparentes bien souvent équivalentes. Pour des projets de véhiéules
subsomques ou supersonitques, ic critére de-chuix-dépendra beaucoup plus de Pexpérience et de la personnalité.du responsable que des
possibilités intrinséques du propulseur.

Au fur ct & mesute que les vitesses s'accroissent, ces méthodes sont mises & défaut, et aux vitesses hypersoniques, le spécialiste
dott faite appel 2 des notions d'efficacite uptimale. Car, comme nous aurons l'occasion de le souligner, une des caractéristiques essen

* Conférences présentées 3 Plnstitut Von Karman. Rhode $t¢ Genése, 18:23 janvier 1970,
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ticiles de P'hypersoniqite est la grande sénsibilité-de ses perforiidnees atx paramétres, -tels que T'aétodynamiqie, la propulsion;Jes
structures.... ) i
Le domainie du vol hiypérsoniqué est-fort étendu- et ses missions.apparaissent ombréiises et vanées, que ce soit dans Yespacé:ou )
daris Fatmosphére. . i
Avion hypersonique, long courrier. ' 7 - R
Intercepteur hypersonique. . . - 7

Engin-balistique. i . "L

Lanceur de.satellites. 7 - J
Véhicule orbital, géostationnaire, lanaire: - ’ S
Véhicules intersidéraux. i 2

Nous hous attarderons queique peu sur le caractére de grande sensibilité du-vol hypérsonique, en prenantcomme cxcinplc quclcjucé
unes des missions évoquées ci-dessus,avant d abordct Iinventaire ¢t les cractéristiques des propulscurs hypersoniques des annéés & venir :
et de-tenter d’éeablir les critéres du choix.de’ Ta propulsicr: opumalc. -
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1,1 — Evolution du .taux de charge utile - . il

L'acquisition-des grandes vitesses nécéssite'emport d'énergie \.onsxduablc (cncrglc cinétiquc,:trava

vite-avegla. vitesser (ﬁg.,l;L o .

"

ail
\
&2

teur), d'autant plus qu'en général les rerdements-de la propulsiori:

de.fraindo;. c'av31“agrcmnn- -
de’l aérodynaquua se. dcgradun: r85:vi

v e  aey

N

- chargeoutiles RS S
masse au.départ . - .- -- ST e T - - .
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devient ridiculement petite.
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Fig. 1 « Percentage compenens.eight. bmokdowp of a-cruise ou;rah.
Mission. 3000 “I.lec ~Thedry Rof, Lgna. {England).
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Cette. évidénce est concrétiséc'par'la figure 2 sur lzquélle on a reporté, en fonction de.Ja vitesss, les valeurs des efficacités

- ¢ ..charge utiie
masse au. départ

-pectun certdin nombre d'avions et d'engins opésationneéls ou en étude 3 <e jour,

B Payload mass _.mu- ] .

Take of mass mp
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- -qu'entré:fe. Boeing 707,. qui-vole.A une vitesse de Mack 0,9, ot 'avion de transport_supersonique americain Mach3-ou uvncorde Mach
2 la valeursdes-efficacités, c,.passe de'0;14:3.0,08 ; )

~-Mdch.6, catte efficacité tombe:a 0,05-(étude améritaine réf, Weber), Tous.ces avant-projets correspondent sensivlement aux nv g
massus-de charge utilé (teansport de 125 passagees.sur*7 000 K}, ét-au méme-type de combustible ; le kérosenc,

“Par-exwrapolition, 3Mach 7:0u'8, et pour la'mé ne dssion, I'sffica ité.d’un avion-de transport n’excédera pas 3 %.

= Notons-¢gleinenr Linfluente bénéfique o' me augmenta. w de.la charge:utile. L'efficacité du Bocing 747 (teansport de 350 passagers,
7000.b11 -approché- 21'%, soit un.gain-de 50 % par-rapport -au-Boeing 707,

‘Cst examen nous conduit & la-conclusion suivante . )
la réalisation-de. transgorteurs -hypersoniques 100 & 150-passagers, 7000 km, & kéroséne n'ést grére enwsageable ct Pexamen de.la figure
32y denie-le riison.
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Fig. 3 - Sensibility ratic of tie payload fo-specific impulse and aieframis weight.

Aux grandes vitesies, la sensibilité des performances & dépetits écares dela .propulsion. ou-des structures devient excessive et rend

ie projet trop critique pour-étre rentable.
“Exemple :¢ffet sur la charge utile d’une augrentation de masse de structure ou de consommatisn de 1:%.

.‘ ‘Mitesse | 0,9 ” "6 |
’ .| Cotiéorde g

; .rcdilét':@n ‘
' '_A_’,'j_l“ ,0.02 1 0,05 N *'Ovlo R

Beoomy, oF =

D .

Les contraiintes des-grandes: vitesses sont blm‘ connuos des spécialistes et en particulicr des ingénicurs “responsables-des avions sup. -
sotiiques.:L'avion franco-aiiglais — Concordé — en, est actueliement le'meilleur exem le (chatge utilesde 8 %),
P

1,21 L'hydrogshe-cambustible.de I'Ripersonique

‘Pour remédier d-cés difficultds, deux voics-s’offrent & Phypersoniques:
~ augmenter considérablement la charge atile: {uffet bénéfique.ds la diménsioii),
- mtilisér un combustible plus énergétique, tel qué Phydrogéne.

Poy -ses.hautes qualités propulsives et cryogéniqués, Phydrogéne est certainement le combustible de Phypersonique,

‘Sur - figure 2, on a reporié les cfficacités dun hypotlidtique avi~ "¢ transport hypersonique et d’un' tratisporzeur orbitalrécupé-
-rable & Ity gerié — Space Shuttle — dont=Pavant-projec a déji éeé étabu-par-les Américains.

A Mack 7, Iefficacité ¢ d’un avion de transport (150, passagers, 7000 km) devrait atteindre

harge utile .
o Culge yite 20,10  .avéc Phydrogéne.

masse au départ =

1,3 — Interdépencian-e {propulsion, structure] &n hypersonique

Importance v moteur

L'acquisition; des grandes vitesses fait appel 4 des moteurs de plus en plus puissanzs-ct de plus en plus volumineux. Les sensibilités
évoquées ci-dessuswexigent d’excellents bilans_propulsifs.-Pour ces raisuns, Part d'iitégrer le moteur sur lervéhicule en hypersonique
prénd-uné import * .zconsidérable.

La figure 4} duas schématise le roletcroissant du moteur en fonction-de la vitesse de vol.
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‘Fig. 4 - Engine ken? gera ct lacieosiag mach somber..

‘On peut dite quiaux vitesses hypersonigues Slevies It véhicule est urt moteus sutocs dagusd on loge b celle. s Sgmpements,
etc... il domine le projes et ditige Varchitecture du véhicule,

Aux virzssed subsoniques et supersonigiies Modérées. cerdle est-tema pe L mﬁck i maten oS gelen m;z:m/.—.; wiepeadize.
Sa mise du poifiv-pédt étie dissocife. de celle dz Ia cellulz et soa, ritégration 3 Fensembls de Fappaselocsociive /:!m'x" gas du

graves:problémes.

1,4 - Diversité des missions én F-/personique -

Un.moteur adapté“a chague mision avec un souci canstant d">primisation, ke, ghsbiine de la propekion des wébicides hypersont
ques est donc d’unc ampleur considérable.

Conventionne lement, on pcur classer les propulseuzs des véhicules hyperioniqres ea-srois g:znd:.s ’zzm‘.!‘:s

Progidseurs,gour :

~ missi~ns atmosphériques
— missions atmosphériques et spatiales - - -
~ missions $patiales -

Ces-derniéres; qui-se caractérisine par-i'eimploi de propulséurs particuliezs, spcifiques des faibles poussées, des'faiblis consomma.
tions et des wés longues durées {plusicurs heures), ne seronc, Pas sraités au cotirs de ces conférences.

1,5 — Ambiance de vol.

Loptimisasion des propulséurs hypersoniques doit tenis compte des conditions d'anibi==

=.c'{rs séveres, vide, pressions-et tempéra-
tures élevées auxquelles seront soumises les structures:

‘La figure 5.donne quelques valeurs-typiqiics des conditions rencontrées, jusqu'aux vitesses orbitales:-a savoir

Pi_ -pression- toiale
p pression-szatique ambiante
pi_ ~  pression d'arrét

P pression statique amoiante

Ti.=Températiite d'arrés, aprés choc dioit .

Il PROPULSEURS POUR VEHICULES-HYPERSONIQUES

[

Ecablissons maintcnant l'inventaire-des propulscurs capables-d’assurer. ces:vols hypersoniquas. Nous ne reticndrons que les propul-

seurs permettant d'atteindre ou de dépasser- des vitesses au moins égales & Mach 5 ( début de Phypersonique). Trois types de propulseurs
peuvent &tre utilisés,

~les-fusées & propergol chimique ou nucléaire,
~ les moteurs aérobics,
— les moteurs-composites (fusée + adiobic},

‘Examinons pour-chacun d’cux les cacaceéristiquas principales ot leurs- chances-d’avenir.

I1,1 - Les fusées-(fig.-6).

Ce sont des systémes & réaction pure obt P'elfore propulsif est obtenu par une variation de la quantité de mouvement du sysiéme
lui-méme, par Pintermédiaire d'un éjecteur. Le fonctionnement est autonome (combustible et comburant sont stockés & bord). Les basés

et Papplication des fusées sn hypersonique sont traitées cn détail dans F'exposé de M: Barrére. Relevons-quelques caractéristiques.essen-
tielles. :
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3 L1~ Lés fusées chimigues . :
7 = Fropcrgols solide, liguide ou mixte. - :
- Fonctx 'nncmcnt dans l':ur ou- lc vide. ) L~ T

A.Conson;.matlons forgqg.
cussée -
- —Impulsion.sgécifique = morbanc 2 500 s . -
e - débit-massique.g’ - -
— Coeffiucnts de constructionbas .-
. 0,03 < masse 3.vide, avec.réservoirs 0,15 :
- masse totale avec propergol
{dépendant de la dimension du propulseur).
Avenir :
peu de progrés & cnvisager ; utilisation. des fuséés haute pression qui amélioreront queique pediles performances.

- J1,1.2 L3 fusée micléaire :
L'énergic:libérée, par une/réaction de. fissior nucléaire.est transférée s un fluide propulsif qui est Gjecté i grande vitesse par une
tuyéré supetsonique. L'hydrogéne, pour:ses qualités propulsives,. (f:ublc masse:melaire).est utilisé, En, pratique.les difficuleés-soficimmen-
ses (problémes de: contaminations et de matétiaux). 'hydrogcnc doit étre réchauffé 32 000 ou-3 000 °C, ce qui impose des températures .
«d’échangeur e\(trcmcmcnvclcvccs. .

— Fonttiontement dans le vide ou dans "atmosphére.
— Impulsions spécifiques < 850 s. '
- Cocf)ﬁcicntsfd\c construction < '0;2.
~ Coefficients de poussée.élevés. T
~=Impulsions-spééifiques-limitées-parli:tenue-des matétiaux..
Utilisation et avenir : Moteur de croisidre ou d’dccélération. -
Pas encofe.de moteur opérationnel, (préjet américain NERVA). -L'utilisation de la fusicn fiudédire-ou de tout autic procédé nuclé-
aire {explosion.de.charges 4 trés faible masse critique, par eXemple)-risque.de révolutionnér les feihnigaesd utihsation dans’les prochai- .
nes décades .
Avec Phydrogéne, I'impulsion-spécifique maximale de:la fusée nucléaire pourrait étre de'lordre-de :

Is = V’ 2 i}'ﬂ' =~10% secondes.

L'étide de ces propulseurs seta traitée dins la-3¢me conférence

- 1152, Les moteurs aérobiés (fig. 7)-

.- “~ v - IR s ooy . . . L L ~ -

BK . Tutbo-jet Rainjet : Scramjet: Exéernal comtustion .
| et~ - ) ; )
Model % >, -~ — 1@
~~ f e < »,‘ 4 ¢ \ ::
) . i . L6 e e N <l . S i ! S «.M«i .
| I R T
, B L:: 1 N EYNn N ) >
dach nuzber : <4 T 247 § &2 T 3’8 1
: .Specific inpuleq: hich ) nigh R high “HveTagO
3}5;‘:”:;:' averzga T low . low : vary. low
Fuel Yercseno,. Hydrugen . kersoens,, Hydrogen Karosang, Hydrogon Hydrogen .

-Principal Compressor meve) by turbine| Static compreasion tw subsonig Static dompross.on tosupersonigcontun.ien in tho base re-
characteristiof supplied with-hot gases. ]velcsity iatc the chamber. |volocity into the chazber. [gion-uf the vehicule.

PR

Avantages- .| Engine-of tho mod.rn ~ more interesting and more |- techrologs more-easy =~ very simple
draw baéke- ‘Jaircraft sizple above Mdck 4 - no varifble geometry - thrust » drag
L - aot working before-YNach.l,5kuvre efficiont than ramjet}- aned for cruise-ongine

. ) L varinble goomotry for J-after Mach 7 . . aad 1ift engine. )
4 - ¥ ) - Ligh officioncies. '

Mdtmde 0,9, 102 ket 1 1,5:0° gt \ 2102 Xy RE 0% ket ’

Omtamplasad ) om‘aa o4 cruise : ’l - oruine . oruioe .

1ge . low accoleratxon . lnw accelorativn * low acceluration . .

Flg. 7 P-opulnon of the hypeti vehic!c air broathing engines.
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Avéc cd: Aqy pc de. propulscur, le comburant capi¢ dais l'atmosphcrc est brulc dansune chambre de combiustion.:Les combastibles.
“les7micux appropriés sont les hydrscarbures. et hydfogéne. La poussée dépend de la dlffcrencc des quantirds de'moiivement entre les,
sections d'éiectionde. tuyére et de captation de la prise, d'air. Plusicurs types.de moteurs aérabies peuvent étre envisagés.:

— irboréactsier,. ‘

~— statoréacteur.d_Eombustion<subsonique, - Y.

— statoréicteur a combustionissupersonique,
- — statoréacteurd combustiun extdrne,

S : 11,2.1 = Turtioréacteurs

r ‘Leut:eiploi:iie:s"étend pas.du:dela de Mach:+4. s peuvent-étie utilisés en patticalicr, pour-fournir la:vitesse minimale dé démarrage
nécessaire i, statoréacteur hypeisonique. Notons A cet égard Pintéréy éventuclid’un tutboréacteur & hydrogéne qui utiliserair.le méme

“ ! -combustible que:le Statoréacteur hiypersonique. -

P

" 11;2.2 — Statoréacteurs conventionnels o

-Les:¥itesses-de}'écoulement interne sont toujours subsoitiques*(présence.dun col sunique). lls couvrent le doinaine.2 <My <7.
Le comipresseur est statique, ‘Au-dela-de Mach:7, les auginentations d'entropic.dues-a'la recompression de lair cajité deviennént. prohi-
bitives, et Pemploi du statoréactérir conventionnel west pas & conseiller. I

RIETE I

— Impulsions spécifiques élevées. .
- Cocfficients.dé-construction -élevés 0,2, N
— Ne fonciionnent pas en- dcssous deMach 2, niz des altitudes tiop élevéss: (pression dans-la chambre). -
oue g -
— Nécgssitent uiy_géométrie.variable pout-obtenir desbons rendemgis.
- Emplols de. combustibles gazeux, Jiquides-ou mctalhques.

T S 1

‘Utilisation et avenir : .
_Sont.actuéllement au poiitt-jusqu'y Méch 5.

Moteur-de- croisiére-ou de f:uble accélération,

. ‘ 123 —e..ratoréacteur a:combustion:supersonique .

Accoulement interiie faiolement recomprime 'ést- plus:subsonique, consme-dans le statoréacteiir classique, mais supersonique. Les
pertes d'ehergie dues & lafecompression de 1'air capté-et-les peftes d'énérgie dies-d la dissociation.dans la- -chambre de combustion
{rempératures élevées)-sune.aleny inininiisées. La combustion supersonique perinet d'envisager: des vol;‘dans le.domaine

20y Pt a2
% E

6 <M<12.

. —»lmpuxsxons spécifiques-élevées, .
- Bassés pressions d¢ charibres o i

e e o e s
'

~ Problémes d’cchauffcmcnt cinbtiqué Maihs:intenses,
_Dousséer " - - i ;

- - i,

- -poids- -

o SN

B s Unlmmon et avesir : - :

Yo o e e

PPN

" -Propulsiof des avions ‘hypersoniques futurs. . )
- Mareur de croisizre ct de faible uccélération.

11,2.4 - Combusticn externe. ¥

Cette propulston résulte de-la compustion d'un combustible auto inflammable injecté \ la.température de vol dans le bord de-fuite
.ou le culot d'un vélicule hypersonique. Ce-propulscus trés simple fournit des poussées:faibles, mais des pe. tusees appréciables {amého :
. ration de la finesse d’un-plancur, done-de-la portde. :
En cffet, le gain de pression n'excide guére quebjuss-pour cent de la pression ambtaite, comme le montre la planche 7.

-Utilisation et avenir.:

” Propulsenr hypersonique de croisiére M> 8., .

1,3 - Les mioteurs composites -Afig, 8) -

Ces propulscurs assoctent les moteurs précédemment prés.ntds. s essaient de palier aux imperfections-de-chacun d'eux-tout en
dlargissant leur domaine de vol.
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— le.turbo stato, - - o

—le turbo-fusée,

~le:combiné ramjec-séramier, - . ‘ -

- —lafusée 3-appoint d'air, ’ ) . )
~le stato fusée.
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Turbo-tocket Tecbo-ramjet | "Air dugménted swocket ‘Ramjét- rocket .
A P e e .. T - w33 ELTTE L T e 2 L
Msch husber ; <5 g ¥ 6 u< s oD o 2,54 Y 12
S . )
- . 3 . <
Speol_ﬁg; ¥ . K . A . ¥
: Soplse,Tn if average 1, high > avarage : high. high ‘
, Thrust hign average high, ‘high low
3 ' 3 N &
s “ b R - . - ¢ | -
ST < Fuel (85 + 0.0y Sy, Callan ¢ 2 G2 n . fuel rocket C.H, 0 By
%0 A . - by ’ - . . [~
' ¢ N . lw ?;-.Van ou 52 cu B?. :
3, N " it &
< Principal ’lconpreesor and turbing Air intake supplies | Alr-'aaded-io the ockat nituated inside] Subsonic comtnistion ’
9 . ¢ oharacteristbddriven by, hot: gis of | either the turbo or  gases.of the focketiij.of ramjet. up to M =53
E _ rockets - Y the xanjot during. Supersonic combustion’
g v ) “the flight. : f from iy «75 on. )
e +Mvantages |Eigk, thrust, but *|increase the- turbo -Gf- Bettor than. rocket,. ~Very. -f‘leii}:le:ppor&: =fo Variable geonetry . .
i and coaplicated technol: ‘|the range, but-compli-|! but heavy technology -} tion. -Very ecusozic but 3 v
f diaw Lacks {logy. (intricased) cated technology. ‘variablo eeometry) y|-AtooBpheric-flight studies are very
AN 1 ' ’ ’ ; and Sputial.. - difficilty
3 ’ ( -Luiig reage.
. 3 ; . R |-7ariabls geometry. -
SR Aleitude 10%%Kfe, : 10%'kft | 10 ket dto  10° ket 1,5.10% Kt
' Haft N A i
A . Futur ‘ Buust eng{no ’ Boost + cruisc engine Boost engine Bopst engine Booat +cmise engine
ke N ' medium, range ,medium renge low range ~ ‘low range high ‘range "
Fig. 8 - Propulsion of iypersonic vehicles the composite propellers, '
11,3.1 ~ Lé turbo-state )

L'association du statoréicteur et'dusturbo permet unc utilisation intéressante dans le domaine des vitessés 0 <M <6,

—Impulsioris Spécifiques élevées.
~ Géométries variables d’entrée et de sortic compliquées.
— Cocfficient de construction Alevé.

Utilisition et avenir :

T

Accélération + croisiére.
En: France,-travaux-Nord-Aviation,

n

11,3.2 —~ Le turbo-fusde
Lésude de ce moteur, inventé par les Allemands durant la 28me guerre mondiale, a été reprise-aux Etats-Unis et en Grande-

Brew, © il y a quelques années (Rolls Roye). Le cycle de fonctionnement est-le“suivant. L’énergic 1écessaire - 'entrainement de la
turbine liee av compresseur du turbo ciassique n'est plus fournie. par une chambre de combustion [air, kéroséne]. Un générateur fusée
‘[Hy +C; par exemple] remplace ce dispositif. La richesse du mélange doit étre élevée de maniére & rédvire la température des'gaz de
1 fusée qui doit étre compatible avec la technologic dela turbine. L'excés de combustible. est brilé avec Pair capté délivré par I¢
compresscur. Cette combustion assure la plus grande partic de.la poussée,

— Impulsions spécifiques intermédiaires entrs la-fusée et le turbojet.

~ Cocfficients de poussée élevés.

Pomséc

- R'\ppbtt dlevé.

- Foncnonncmcn: 0<M<6.
— Technolagie plus-simple que celle du turbo.

Utilisation et avenir :

Moteur d’accélération, )
Croisitre atmosphérique hypersonique, moyenne portée (missile).
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11,33-Le, cornbiné stato conventionnel et supersaniqbe'

La combinaison successive des combustions subsoniquéspuis supersonique dans-un méme*foyer permer d obténir. ta noteur
éonomique pour 'ensemble-du doinaine de vitesses hypetsoniques. 11 évite la géométrie variable de I éjecteur et de la-prise d'air.

— Missions3 <M <7 ou au-dela.

=mpulsions spécifiques un péw inféricures ¥ celles des statoréacteurs adaptés:
Poussé

- _ﬁ’;ias—c 1.

— Géométrie fixe.

= Technologie simple.

=.Combustible : hydrogéne.

[ URYS R S

) Utilisation.et avenir :

-Motcuir faible accélération + croisiére (missiles atmosphériques).

11,3.4 — La fusée 3 appoint d'air

Une captation d’air disposée annulaitement:aitour de I'éjecteur de la fusée permet d’améliorer notableriient les performances déla

I ¢ posce 2 ) ! ¢ :
i fusée :
. par effet.de frompe,
~ par un appott de comburant-dans les gaz de combustion de ja’fuséc qui‘contiennent un excés de combustible.
: lmpulslons spécifiqies des fusées augmentées de 0 3 50 %.

~ Trainée et coefficient de construction plus élevés que pour la fusée.

Utilisation et dvenir :
“Moteur d"accélération ‘(missilés):avec:Eroisicre coutte.,

; 11,3.5 — Le stato-fusée. 7 -

Avet ce moteur, le statoréacteur devient prépondérant. Plusiciirs types'de stato-fusée peuvent étré envisagés. Un des moteurs les plus.
en vue est'le stato-fusée 3 génératenr de gaz. Avant d'étre injecté dans la chambre de combustion, le combustible estipréparé dans unc cham-
bre prchmmalrc du.type fusée. Ce gcncratcur,fourmt des gaz chuds trés .iches constitués par les produits de combustion de Ia fusée

(CaHlzn + O;-par cxemple) ¢t le combisstible nécessaire 3 la propulsion stato [bore par exemple].
~ Impulsion spécifique moins élevée que pour le statc classique:
— Coefficients de pousséc élevés.

‘ —.Compacité-du systéme.

Utilisation et avehir ¢
' En résumé, on a reporté sur les planches 93 12, Pensemble des.presibilités des prepulzeuss de I'hypersonique. Leur classification a été
effectuée en utilisant différents critd’es caractéristiques,

fig. 9 — Classification d’aprés I,

“fig. 10 ~ Classification d'aprés IV
fig. 11(a) — Classification d’aprés la pousséc unitaire
b
fig. 11(b).— Classification d’aprés la masse du motcur

La planéke 12 fixe le domaine d'utilisation probable de.chaque type de propulsur.

11l - LES MISSIONS = CHOIX DE LA PROPULSION
Examinons maintenant,-par Panalyse de quelques missions, les critéres de choix de fa propulsion des véhicules hypersoniques.

11,1 - Les rnissions atmosphériques
Deux types de véhicules peuvent étre envisagés :

— l'avion hypersonique,
~ Pengin hypersonique,

Seuls les vols sustentés reticndront notre attention.
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111,1.1 = L‘avicn hypersonique (fig. 13).

En phases d'accélération et de croisiére, l'lmpulsxon spécifique, donc fa.consommiation, @ un réle primordial. L'utilisation de'la propul-
sion par statoréacteur devient foidamencale. D'autre part, comince nous I'avoiis déja examinésilors de Fanalyse des sensibilités, avion de
transport hypetsonique civil devea avoir un coefficient J'efl ficacité.

charge utile SR i T4
c= Shargeutiic suffisamment élevé pour. étre-*“rentable™,

mrsse au départ

PROPULSIUN R%Q3IREVENTS

- Nél-for ¥ 6 : hydrogen
~ Bitaing efficiency : good -

- Spesific conau~pn£on and

:‘.mctuml weisht : to be a.ccurae-ly ¥acwn. and Ze:pt

at ainiz=u

Propuleion : luw acceleration And sconociosl
cruise)

JLHOICE

« Turbo~-ranjet

~ Nrbo-ranjet + scroujet

ref. Loockeed PRUBLEMS

~ Ground qualificationiof the powerplants
- Full size facilitiesa  required

- Aerodynasio -integration

= Yariable geomotry ~AL‘“ intake and nozzle
~ M rframe techiology

Fig. 13+ Propulsion of hypersonic vehicles. Hypersonic ajrplane.

Rappelons qu’en vol de croisitre lé rayon d’action est donné par.la loi de Bréguet

—_—
-GE)

Vors

La propulsion par.turbo-stato a kéroséné semble bien adaptrée aux avions militaires voluait un hypérsonique modéré (pas dé probléme
de rentabilité),

V f"m'

Pour les avicas civils hypersoniques, 4 grand rayon d'action, l¢ wombiné turbo-stato (2 combustion supersomque) & hydrogéné, est bien
appropiié. Toutefois, l'utilisation d*un hydrocarbure A forte capacité refroidissante, tel que le méthanc hiquide, ou i réaction endothermigic

de décomposition élevée, tel que le méthylcyclohexane, pour Ia propulsion d'un avion faiblenicnt hiypersonigue, mais  forte charge miazchan.

de (300 ou 400 passagers) doit étre intéressante (voir § 1),

Mais en génénl comme nous 'avons-déja examiné, “'hydrogéixc sera le combustible des véhicules fortement hypersoniques, ses
qualités éncrgéuiques et cryogéniques étant indispensables 4 la faisabilité de la mission. La technique lie d-cette utilisation, poscra des
problémes les plus difficiles 4 résoudre, .

— nécessité d’un excellent rendement de moteur a toutes les vitesses de.vol
~ nécessité de limiter les pertes par dissociation® dues aux tempéracures-trop élevées dans Ia chambre
— nécessité de concevoir des moteurs volumineux mais légers.
— Etude d= protection thermiques permanentes efficaces
- Recherche d'une architecture  finesse optimale.
Conception de réservoir cryogéniyues i hydrogéne, utilisables pour des vols atmosphérigues {isolements thermiques impor-
tants)

111,1.2 = Le missile atmosphérique

Sa portée cst en génédral limitée & quclques centames de hilumétres , les vitgsses hy personiques permettent de rédiure la durée de
Pintefception.
La figurc 14 donne la silhouctte et un projet de missile [air, air j hypersonique i pro ulsion stato. Sur la figure 15, on a wmpar\. les

charge utile
rapports B -des missiles hy personiques [air, air], Mach 6, utiliant suit la propulsion atmosphérique sur la propuls.on fuséc
massc au départ

pout la méme mission. Pour les purtdes supénicurcs a 50 km la propulsiun pat statureacteur apparait trés avantageuse. Mass les problemes
de stohage, de compaaté, de simplicité preanent-une importance essentielle. On utiliscia puut tuutes ces raisons, It stato fusée vu le
statoréacteur & géométrie fixe (au détriment des impulsions spéeifiques).

o
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¥ ) ;REQUINMENTS OF THE PROPULSION.
%T\ B --Duration i-a:few ainutes
— Reliability Compactiicss ¢ very -good
* = Price 3 low
4 =
. - Radar effect : very - 'low
iy - Projuisien : high accelsration
& __#-oruime
: - Speuvific impulee E i::,riiua
%
N CHOICZ
! Liquid -zocket
A Ramjet rocket
» ‘PRUBLEMS

+ Compactness:
- Anglés uf attak :.very high

¥, - Interactions, air intake, antenna
e - Combustion probleds with boron
&, photy N
'\;))7 Fig.14 - Propulsion of the hypersonic.vehicles. Example : Atmospheric.miz4ile (hypersonic inferceptor).
h A my  Payload + equipments )
mo  Total-initial mass
“
0.6}..
1 5‘
AV “ Initial conditions
05| ) M=25
> - Z = 20.km
Condmons-} Trajectories
‘ 0.4 Constant velocity
: Ma6
# 0.3
b3 ~
) 0.2
3 0.1}-
. Range.(km),
- 5 l\' |- L | i 1 8 (’,)
0 100 200 300 400 -500
4 Fig. 15+ A+ to cir missiles. (Ex. : Pdyload + equipments 300 kg),
;" .
_111,2°~ Missions atmosphériques et spatiales
n 111.2.1 -~ Le Ianceur spatial
; L acquisizon des vatesses orbitales nécessaires aux programmes spatiaux, peut s'ubtenir de deux manitres différentes, par fusée, (vol

non sustenté) (fig. 16) ou par statoréacteur-(vol propulsé et-sustenté) (fig. 17).
Seul le lancement pai fusée est actuellement utilisé et le lanceur Saturne de la mission Apollo en est.le meilleur exemple.

’
‘Ces deux principes de lancement sont fondamentalement différents. Les rapports p‘;,(‘)i , trés.&levés et bénéfiques pour la fusée, ainsi

que les fortes consommations avtachées & ce mude de propulsion exigent unc ascension quasi verticale atin de réduire le travail de la trainée

lors de la traversee de I'atmosphére.-Au contraire, les véhicules 3 propulsiun atmosphérique qui délivrent un faible coefficient Pm‘f mais

une forte mpulsion specifique, demandent des temps de séjour prolongés dans I'atmosphére pour s'accélérer. On utilisera la sustentation
Une combinaison des deux types de propulsion peut étre envisagée, i'étage final étant toujours & propulsion fusée.
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Two stages o ’
Ramjet; ¥ tacket:(Nord-Aviation France) i

Monostage.: Scramjet. « Duggeia

=-Propulafon T - - ‘1 bgost PR e
CROIGE -~ .. - : - -
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) 'I“E»E,hﬁolp,‘;‘v- =A rfrune

FaN

~ Variable.gdvmetry -

= Hoatifg offoots .
= Aoridynanié ihtefpbitons
~ Big: onginms. ’ . ‘
- faci i{{less B

Fig, 17 - g’roéul_siQn of the hypersanic vehiclos, Example r:4untigl launcher « dirbreathing.

IL,2.1.1 = Performances. N
L'analyse peut étre effectuée rapidement en examinant les équations simplifises de ja fusée etdu vol'sustenté,
' ‘Rappelons que la vitesse caractéristique d’un véhicule est fa vitesse que-prendrait o véhicule dansle:vide aprés consommation de ses
crgols, s"il n*4tait pas soumis aux forees de trainée ct de pesanteur. h
Sy=lygo ly ’»’,%il (théoréme des quantités de-mouysment).
o o . . e e o . e
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Efi préserice de la-trainéeet de la‘pesinteur, cét accroissement de vitesse ést réduit

[ t
AV =A8v=g, f i”ﬁ’dr-«: Aot sin0
-of0

4, Jo: ¥
ainée  pesanteur.
— Cas du lancenr de fusée:
rz poids du véhiculé.
‘,,:;IT:dt: II ' L.
1dt Il méyen

=AY  F=accélération moyeime 5 go pour une fusée.

- 0=90°
On érablit ) . .
A, e ' oy
(1) T e LT A
1483 (sin @ +l—l) e ¥
— Cas du propulseur sustenié..
m S
. So Il 52 4 .1 Mol
2 AVpgegri = e M = S, <O F
(2) AVgusten:é 1 +&9~(sin0+£) X >-§So. £ “,, 7
a m e
Car - - - . -
e T_.__ Trainée NG N |

(a6 =

it~ Poids-du véhicule ~ finesse™ 4
0 = Oo E’;xlgo

[11,2.2.2 — Comparaisons des résultats

Lés résultats d’unc application numérigue sont reportés dans le tableau cizaprés. Ils correspondent-aux hypothéscs =

AV=8000 ms!
I; = 450 s (fusée H,, Os & haute pression),

I; = 1200 s ou 1500 s pour le scramjet

masse 3 vide.

x= coefficient de construction = C__
‘ masse combustible

‘ Lanceur non h:}bit‘}: Lanceur habité :
Type de lanceir Iy o PR
‘ o XK 0 « K
, | Rocket 450 - 0,1 00 o2 [ o
2 | Airbreathing-1 1500 | 05 02 | 08 " 0,10
g » 2 1500 | 0,65 0,18 | 1 1 o0
= "3 1200 0,5 014 | 08 0,07
, . ' —T 03T
(1) + (2) Rocket 1 450 0,1 0,07 | (M 0,02
o A 0,4 (2)
‘ 300 ct . 0,3(1
2 (1)+ (2) Rocket 2 o1 | 003 W,
¥ 450- | 0,4 (2)
" -
o 1500 (1) | 08 1,10
2 | Airbreathing +.rocket . . 0,13 0
e ghr 450q2) | o0y S ¥ /03
1200 (1 0,8 , 1,1
Airbreathwng -+ rocket M . 0,10 0,02
450(2)| 01 1 o4

A

-~

s




Les coefficients de-constructionschoisis:sont tc!:ms i dgs avant-projets américains: (rcf

ag‘r;m

i Les cas de lanceurs.non récupérés et rccupcrcs :u.cc—hommes abord onc.&eé envisigls.s . .
i = K= r.)ppor; clmrgc uilé T R R
.- plad il et ot 2l . - -

v masse dundépan : .

Ces résvltats mettent- x,n,cnd rce - ’ : L. «i. n

et e A
f
v
'
’
|
1

-le caractére riés attractif de-la prcpuisxon .,xmosphcgquc quipit ety hcum,ucmm.‘d Ay g memtr(u- cfcraﬁlz.n'cn::"ﬁ rrnwh

' oo des lancers puisque la charge utile passe de 2% 46»«» - LT -

~ que seule Ia propulsxon n:mosnhcnque p'-rmc: -dlenvisige
la sensibilité importante:dés pcrfbrman;cs 3 des Searss
la valeir dé.ces paramiéires pose des- probl nes de'rec.
cotirgux, A grands échélle, an sol-ée-gn.v
ni l‘ambia’ri‘.c, nila dimcr(s'iou, pii'a“xﬁc;res

Ce sont ccr;a_n_lcmcp: dcvtcllgs, cgn_sld;x;_an_qg; qm
récemment les industriels américains 3 proposer:atl;
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Cc xchxcu‘c a trajcctmrc nropulscc ‘puis bahsthuc Afait aopcl i destrds-grandes videsses hy personiqués- 7 200 . v dans'le.cas diun¢
portée de-20 060 km) tfig. L“)

A\, iFig.:19- Propulsion of the hygersonic vehicles.. Exomple ofia mility yrussile.
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b’snisons de:précision et d durée minimale mativent ¢¢ type de trajectdire. Les notioniside. compacité, de simplicité, de stockage
de fiabilisé grenneént:le:pas sut:les raisons d'économie. v d Pénergic-optimale-des propcrgols

C'cst le domaine des propulséurs fiisée a-propeigol sohdc.‘Maxs malgrc,l apparcntc simplicité, les problémes, diinterd?pendance-du
propu[s..ur aec ke uhxc;xlc prerinéat une importance-considérable (pilotage par. gouverné.de jer; interacrion ccuche limite: propiilsion,
:taus-de.dércite mmte“phcnomencs radloclccmoucs liésa la_structure des gaz ejectés). Quelques-uns.de- ces problémies seront évaqués
dans fa que.ncmc partic:de-notre-cours.

IV'= CONCLUSION

Ainsi, omme nous venons de le voir au-cours de cet examea, sur le chioix.d"an systéme de propuision;:de nombreux moteurs ct
de non-moins, nombreuses missions soffr nc 3 Ihypersonique. La plupart des sy témes envisagés auront une application dans les prochai-
:aies aitnges & venir. Mais.la hotion defficacité-de la propulsxon ,:rcnd e hyperjonique Une importance nouvelle ; cette cfficacicé optima-
Tewne peut ére, acquise qu'au prix/d'efforts techniques ét finsnciers: considérables que seuies des raisons de motivation peuvent <justifier.

‘St Paverdr-de la fusec. grice aux éncrmes possibiliids'de l'cncrgu' nucléaire, nous semble pleinement assuré pour:les vols hypersoni-
quies spatiuux ct-exosphériques de notre proche-avenir, celui du moteyr aérobic est moins évident. 1 aialyse cffectuée au cours de cetre
étadé nous.a.mis ef préserice de Pénormité du probléme.:Les solistians scront cofitcuses, et le déveioppemeiit est mal assuré actuellement:
Certes, progréssivement-nous:assisterons 3 des vols-militaires spectacuiaites de plus en plus rapides dans l'atmo<pherc mais: l’cpanou:ssc-
.ment de cetre technique, sir le. -plan civil, dépendra de la motivation:que tfouveront les: homimes i se dcplaccr éc nomiquement 3 des
vitésses hiypersoniques dans l’azmosphv.rc.

A Vichelle ¥4 notre Terre, ce beséin:ne nous semble pas aujourd’hul trés évident.

w
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PARTIE 2 o

PROPULSION: PAR FUSEE

par

‘Marcel BARRERE

La progrcssm'rdans I'éspace des véhicules hypersoniques peut étre assurée par des propulseurs fusées, ¢'est-i-dite par des systémés qui

embarquent tdiss’les ergols nécessaifes 3 la propulsion et de ce fait ont un fonctionnement indépendasit des conditions ambiantes

Le domainc de la propulsion par fusée-est.vaste c'est. pourquoi.nous aborderons.surrout.les problénies qui-sont-directement'lids as-
vol hypér-onique {1].

‘Nous avons:divisé-notre-exposé cn trois partics't

— La premitre traite de généralités sur la propulsion-par fusée,.les periormances sonr 'ofinées ainsi-que le.principe de foncricnne-
ment, quelques problémes spécifiques a.ce type de propulsion sont abordés. .

~ La deuxiéme partie c§t consacrée 3.un systéme particulicr quira des chances d’zce-ntilisé-dans de futures applicaticas, il s’agit
du systéme-utilisant. comme propergol l'oxygcnc liquide et I'hydrogéne’liquide. Des:: wsultats miporeants ont été obtenus 3 partir de. ce
moyen de propulsion et en particulier-ifins le cadre dela missioni-Apollo. Ce serr.-4rés 2étin ment le moyen de propulsion lé plus
¢ourant de la prochaine décennie.

< La troisiéme partic, un peu furiiste, mais également réaliste, a pr #. whjet | £nde du.systéme de propulsion nuclésthermique.
Ce type de propulsion en est encore a'. stadé du banc d'essais, des possibiliaé, tffa;gplwgqt,a.a apparaissent dans le cadre des vols hyperso-

niques. s

| — GENERALITES SUR LA PROUPULSION -PAR..FUSEE [2] (3]
1,1 — Définition-6t principe
Dans ce type-de“systéme la-propulsion est assurée par. l’r_]«.cnon de gaz 3 l'extyémité arriére de I'engin, 1a vutesse d'¢jection est un
paramétre fondamental (fig. &) En effet la poussée F du ysiéme de propulsion est égale i :

F=mp, + A; (Pe ~Pa) )

ot it est le débit de gaz &jectds, v, lawitesse d'éjectin, 4e-la surfage e la section de sortic, pe la pression statique dans cette méme
section et p, la pression del'atmosphére envirofinantc. Lorsque la pression pe = p, on dit gue la section 2st adaptée. Cette exprsssion
de la poussée nous permet de.définiz un paramétre’éuonomique, rapport de la poussée au débit. Ce paran.cire, homogéne  une.vitesse,
est appelé vitesse efficace :

Yer = "I;; = Ve + ""([’c )
p Chemical propulsion . E*\/""‘"
ki S T =3
nuclear propulsion ;/'\—-»
Thrust F «| i v+ Ae(pe=pa) .

Fig. 1 - Rocket propulsion - Thrust

%
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Dans les conditions d'adaptation {p, = p; } ndus ressorvons b vitesse d'éjection des 2. 308 L
‘La vicesse eflicace constizue done.un premier critére d= choix, # faudsd définir des systizes doamits pcz:-: le Sebytw wté \: It
ftim de povssée.(n a préfécé, 3 tort, remplacer ce pazamiite par It puhaon spécifigue 1, =

i

. . ) L =vefigo CE ]

; go érant accélérauion de la pesantenr pxisc dans les :omﬁ:ioﬁs standards, & ci résulte que Vimpoision spécifizse ex¢ ke guodient & 'y \
- %; poussée par le débit pouds prs daris des condirions standards. 'Le seul avantage de I, est d'éere homogine 3nn terps ez dos. indipéa
g dante-du systéme choisi. Nous exprimerons-J; en s:fonds. -
4 Pour. obtenir unesvitesse efficace importante il faut doac transforimer 1'é éresgie po:enxl!. disgonible dazs I foyer en maxizci :

: d'énesgié-cinétique.

Le. prericr principe de fa thermodynatique nous, permet tout d'abord de-préciser dans le foyes b casscérisigus de Févokeis.
Dans les systémes décrits I'énergie libérée-cst. d’origine chimique ou d'vrigine nucléaire, cette énsogie sert daas ks &ex.ca Séleverba
température des gaz. Le.foncsonaement du foyet Srant sensiblement isobare (dp = 0} et adiabatique (4§ = 9} 1 caraciénisd pas tne

évolutinn 3 anthalpic onstante (d%t = 0) prisou’en vertu du prcmr frincipe :
) dh—dplp=dg ) — T
: p étant la masse volumique du gaz fluide. 7

Entre Tentrée des ergols dans le foyer repérée par lindice 7 et:la fin de | ‘combustion zepérée par. 'indice 0, neds Haus .

’ {omplgp+Llle dTifi={S my (7+ L0 & 00 o s

oit m; est la masse de I'espéce § préscntc soit:dans la section s soit dans la section o , {qf} est la chaleus de formasiun de- i‘cspécc'j

aux condittons de référence r et ur . Co daT), lencrglc poir faire passer hspccc J/4 pression conscante de la ezmpéragure T, & 4a tempé

ratuze T.

E Pour fixer les 1dées en admettant dans la section & et-la setion-o h.r.}émc chaleur spécifique moyenne ¢p ot en inroduisang une.
v chaleur de formation.moyenne nous ayons :

> ) ¢ (To —Ti) ={qp)i —qpte = 89, ’

41wy

condition qui dérermine 12 tempéryture de fin de combussion 7, .

Dans le.cas d'un systeme nuciéuthermique Ag, représente l'énergie transmise au' gaz par unc:réaction de fission amuZant le propul
sif ds la:température d'entrée T, 3 la température.d arrée T, . Une détente isentropique. dans unc tuyése accélére les-gaz jusqu'a ane
witdsse de sorne 1, , la.conseryzitun de P'énergie donne cette vitesse-ob intenvient la. f.action massique-de l'espece . X, =m, Zm,

i :

S={2Ytgp + £ o AT fo ~ LYy tgp+ £ ¢ 4TI

e
o
Lo

Pindice ¢ se-rapporzaiit i la section de sortie de la tuyére.
Exatilisant unc chaleur spéeifique moyenne ¢, , cette refation devier.

92
l-2’-‘:: ¢ (To =Te) + Aqf(

Agye represente Vénergie muse en jeu par lavanation de compusition duc a 'a rcunbinaison chimique pcndan. la.ddtente, les équatiuns
chimiques sont de la forme :

) - 4 =1y -

En tenanc compte de I'éncrgic mise en jeu dans-le fager nnue cheenons :

) 2
%:Aq,mq,,wp('r,-'r.). ) B

La vitesse de sortie est donc directe rent lide 3 I'éfiezgic mise enjeu dans le foyer, elle_sera dautant_pius élevée que Aqgys duyye
seront élevées et 7, fable.Aqy dans le cas de propergol chumigue fait sntervenir des énczgies de haison done unc éncigie molairy AQ,
de telle sorte que. Aqy = AQu M , M étant fa masse molzuc des gaz brilés , il faudra dunc pour obtenit unc vitesse de sortic-élevée .
avust-des gaz-brilés dans la wujére de fuble masse molure puisque AQy est unpuséc -par Ja nature des Laisuns umigues. 11 est nitéressant
de céaliser unc détente avee une compositiun des gaz 3 Féquilibie pour récupérer une parie dqpe de Féncrgic pe duc dane le foyer par
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dissociqtiun: Généralement, cuinpte ténu-des temps caractéristiques chimiques et du-temps deséjour des molécules dans la:toyére,.Ja L
% composision.est en cquxhbrc jusqu'ats col dé-fa tuyére et la détente s'effectue ensuite i composition. pratiquement constante..Le teyme s
C Aq/, + ép (Ti~ Te) est en général dlff CllL 3.évaluer correctemnent, notonis qu'une. augmentation de Aqg- augmente la tempéra,ure dc .o
; “Sortie-Te , quoiqu'il en soit le- signe de Aqf, +6p {T1 = T,) est positif. oo
- Ep-définitive.le principe.de-fonctionnement de ce sysiénie de-propulsion est siriiple: on chauffe-4-pression Constante:par rezcnon .
cliimique ournucléaire an gaz de faible masse molaiié et on'détend ce'gaz dans une tuyére de maniére 3 obtenir.la vitesse de sortie la. ’
plus grapdc‘,posgxb!c. Dot
2o ) : B .
. } B . . . Y
‘, < 1,2 — Paramétres cardctéristiques de la, propulsion P
i . - N *
4 » Ces paramétres. sont basés sur 'étude de P'écoulement dans:la-tuyére, partic commune-3 tous les systéniés de propulsion. étudiés ici.
g E Laztuyére.est alimentée par le foyér ou le véacteur et le débit‘la traversant s ¢St caractérisé par-lo:viterse caractérisiquie : )
A% 4 h 5
N . 3
» "’ 2 )
“ Iy C;;__:Po'-‘lc
: o o m -
x{ I\
- { i ®
b < . o étanv.la pression d'arrét de Pécoulément et A, la sutface du col. Cette définition dans le.cas généralis’éerit :
~ p
2y ;
3 9 -
O 0 1 a 4
2 Ct=L1Bo .9, :
B i Y Pe o
4]‘;{ r") 1
a8 i f
4 - olt a, cst la viiesse du son dans les conditions d'arrét, f;‘-’ & est ung fonction.du coefficient-de détente i lscmropxquc, de sorte qué C” ;
y R caracténise, par F'mtermédiaire. de a, I'énergic libérée dans Jo foycr, C*.est donc un paramétre ‘énergétique. A partir:d’unc théoric sim:
pllﬁce de Pécoulément : .
v
T ok o
<€ ct=_1. o . L(y)= 2_y2O0=1 )
= o :avec & M'=v7 (== .
‘ MV M - 771 ;

‘R est:la constahve: dhiverselle-dés gaz.et M la masse mclaire.

- LéxdeuRiéme’ paramétre caractéristiqueest défini & partir de la poussée, ¢’est’le coefficient de. poussée Crr =

M

Ce-roiefficient caractérise.la détentg. 1l augmente.avec "Lsrapport.de deicute. A partir de ces deux définitions on obtient : .

3

* Ve =Cr ' Ch=yols .

< -
Lintérér de'Cp et C* vient de ce qu'ils sont faciles & dét zmier par expérience et peuvent donc étre.comparésa la théorie.

* bo =ChpiCh caractérise Pefficacité ducsystéme dans Pénergic mise.en jeu ; ’

. .

X 5

e - ¥, E

= Er = (Cr )exp /(Cr )imocaractérise P'efficacité de la détente des gaz dansila tuyére.

Par dérinition :

Es EC’ EF (ls)txpl(ls)m,

est un paramétre global caractérisant Vefficacité du systéme de propulsion, Pour fixer les:idées :
& 0,96+098 -
tce 0,90+0,97 ) - .
fc 087+095 ‘ ' -

1,3 ~ Performances des systémes {4] - - . )

L'énergie des sysiémes & propecgol chimiyue provient des réactions-chimigues exutheumijues de »o.nbusnon, r,uurwc‘,ttc calsuts le
propergol utilisé compurte deux types de substances, le comburant compurtant.des éléments.(O; F,-Cl} et'le con Sustible a base &' 8l
_ments tels (H, Li, Be, B, C, Al, Mg...) I'azote servant surtout comme élément de liaison, .
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 Limpulsion spécifique dépend ¢n-premier ligicde 'énergie’libérée par.la réaction de, combustion Agj égaledd s

Agr= (qpdi = (qf)o

‘Le jreinier terme est relarif 3l chaleur de.formation du propergol, pour augmenter (q;), il faut choisir pour:constituants du-proper-
gol la combinaison regrcscntant‘la meilleure endothermicité spécifique, sans aller trop lein car il faue que le prodait:ait une'bonne ‘stabi-
lité thermigue. Le deuxibine termie.(qf)o est relmfﬁzux predues de combustion,.cedx-ci.doivent comporter une forze- ‘majorité-de
substances exothermiques et les mcilleuts composés energcuques que I'oft peuie envisager pour la propulsioh chimique ont pour.base Ja
-formation de-H,0;'HF, BeOyy), LiF, BeF;, vient cnsuite & un degré moindre la forthation de-Al,05(1), MgO(,ych“J(,). La falblc
stabxhtc dcs produits de combustion du carbone réduit dé- fagon manifeste son intérét, CF, est complctcmcm dissocié-ct I'énérgic
dlspomblc de.CO n'est plus Jque.de 0,93 kealfg. ll:en ést de niése pour le Borepour: fequel le fes.c especes mixtes du type’BHO, et BOF
‘sont, plus stables. mais moiris énergétiques que Toxyde ou le flvorure. Tontefois. le- catactére polyvilent deicés éléments leur confxc un
role impertantien tant que portcur’d’hydrogcnc.

Les propergols chimiques-d’aprés leur état physique se-classent en :
monergols (comburant et;combustible fixés sur la méme molécule)

hydrogéne liquide

A - Propérgols liquides ) cryogenqdes { oxygéne liquide
- . dicrgols

g .stockables { dans Fespace

au sol

{ -homogénes.(comburant_ctrcombustible.fixés sur.la méme. molécule)

B —Propergols solides
hétérogénes (mélange descomburant et de-combustibley

. comburant liquide
f normaux  v_ =
combustible solide
C — Propérgols hybrides
. combutant solide.
- inverses g g
.combustible liquide

Dans les systémes & propergol ‘liquide stockable, un szul couplc est utilisé dans la majorité des cas: le cormburant ést le tétroiyde
d'azote N, O3, ¢t le gombustlblc soit la monométhylhydrazine CHj N, Hg, $oit un.miélange & 50 % de dlmcthylhydrazme (CH, )2 M H,
cndahydrazmc N, Hy (designé par'le tetme “Aérozine”).

Les pérformances sont:bonnes puisque pratiquement I'impulsion spécifique est de 274 s-pour un-rapport de-détente de 70/1 et de
324's dans’ le'vide. Ce couple est hypergolique (délai d'allumage de*quelques millisecondes), ce qui permet des allumagés et des réally
mages dans le vide et son pris de révient est faible (0,7 fr/kg pour-N, O, &t 16 fr/hg pour ['Aérozine; ; la densité est-deT'ordre de1,2.
+C¢ propergoliest uttasé & la.fuis commé Booster (séric des Tltans,, comme étage.supéricur (Agena, Eldo Aj et*dans de nombreus-propul
seurs_prévus dans le projec-Apollo comme fusées “vernier”.

Toijuurs dans-le cadre des propergols liquides et dans les-applications du type Booster, ce propeigol est concurrencé parle couple
‘Oxygéne ligutde ~ Kéroséne-dont les parformances sont voisines {tableau:l}, mais.gui-n'est-pas stochable et nécessite un dispositif,
d'allumage. Ce dernier Dropcrbol est utilisé comme étage Booster du Thor, de 'Atlas, dc I’ Eldu A ¢t'B, des Saturncs ct dans e linceur
des Cosmos. -

Le,propergol cryvgénique:d haute performance, l¢ plus connu et le seul ytilisé est le youple Hydrogéne  Oajgénex dunt l'impulsion,
spécifique dans lo-vide est dé l'ordre-de 425 secondes ¢t.dont la densité-est faible (de I'ordre de 0,28 ce syui-néeessite (des réservoirs
importants. L cmplo\ de ce propergul a posé de séricus problemes de structure, ¢'écoulement et de combustion. La wipérature de fine
de combustion est relativement faibie, 2900 °K, comparée aux 3300 °K du couple N;O4  Aérezine ct-3600 °K du.couple O, -
Kéroséne. 1l est actuellement opérationnel et utitisé dans-les étages supéricurs (Centaur "Saturne - Eldo B,).

~ Dans le domaine des propergols sulides, un seul type est reacuntr dans-la plupars des applications, il est _onstitué par du perchlo
tate d'ammynium gt de F'aiuminian enrobés dans une matigre plastique combusuble dutype polyy urethane o pulybutadiénc. Limpul
ston spécifiue est plus modeste 245 § au sol et 280 s*dans le vide mais la densité est intéressante 1,7 . il est sicchable et-cunserve
sensiblement ses parformances amés un scuchage de 5 ans. On lc reneGatre- dans de numbreuses application  wles, mais est Jans 1
domuine militaire qu'il offre le-plus d’intérét:

D'autres.couples de vomburais ci- -de-combuseibles peuvent.étre envisagés et certatns ont. dunnc d ‘eavellents résultats au-baic
d'essase Le tableau 11 rassemble les performances miaximales (impulsion sp\.uﬁquc standard & ['équilibre, repport de-détente 70,1,
ubteiiues ci ombinant chague type de comburans avec les composés les plus adapsés de chague-catégoric de combustible. Ce iablegu
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riontre chairenient qu'avée.chaque cumbustible,ile classenient-des,comburants:fluotés résulte directement de-la:masse molaire du portetr

+ 27

de fliar:er par conséquent de celles des produits de cambustionannexes.

- Dans la catégurie des comburants uaygénés les performances sont sensiblement éguivalentes (ClO4NO;, N, Oy, ClO3 ). Le.cas de
I'eaw osygence est un peu patieulier, on ubncm de-bunnes perfurmaices avee les hydrures méealliques (H; Be, Al ., et dv moms

bonnes avee Ny Hy «
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Ce tableau-permet dz.classer également, pour un. ~~mburant déterminé, les diftérents combustibles: La décroissance des performan-
ces Hy, Li, Ny H;:BsH;. BeH:, AlHy, CH, est.obsene(de fagon générale avee des comburants fluorés. La position:privilégice du
lichizam résulte, en dépit d'uiie massé molaire assez fori*/des prodwis de combustion, d’une témpérature de combustion élevée (5623 °K)
lised Pexothermicité du fluorure stable LiF (g) . Les imfFulsions trés voisines obscrvées pour' Ny Hy, BsHy et BeHy mdxquentsde
“fagon teés nette la prépondérance de fonration de I'acide fluorhydrique HF, les fluorures métalliques BF; er BeF,. soie particllement
dissociés aux fortes températures de combustion eingendrées. .

Avec les comburanes-3 caractére oxygéné, la possibilité de formition de BeO (s) confére 3 BeH; unc situation:priviléziée lorsqvc le

oshburant ne comparte pas d’éléments portcars (N ou Cl} ct est de. surcroit riche cn hydtogcnc {H;0,;. Le pentaborane arrive. dc/fagon
gcncmlc avant Phydrazine. L'esothermicieé et la stabilité de BHO, (g) cunduisenten effet 2 des températures de-combustion-supetricares.
i celies obtenues avee NaH,.

Le pentaborane suit immédiatement Thydrogéne avec F;0 en mison de la stabilité des espéces BOF et HF * emées avec ce
comburant les hydrocarbures occupent également une bonne position correspondant 3 1a formation des produits O + HF.

Théorquement 1l existe donc de nombreuses combinaisons de’comburants et de combustibles gérmettant d'assurer la propulsion
d'unc fusée mais le choix'd’un propeigol’ pour une mission donnée isilte d'un compromis ehife tf6is types de qualités : —

a ~ qualités énergériques caractérisées par l'impulsion spécifigue de la masse volumique ‘du propergol,

b = quahités cinétiques obt interviennent les conditions.de combustion.du propergol en régime permanent ét transitoire, B

¢ - qualieés d'uniisation hiées aux conditions:d’emploi du propergol 2t qui dépendent des caractéristiyues physico-chimiques de
-chacun des ergols et enrrelaiion-directe avec :

— la fiabilité,

—les condisions de stabilité ct de-foxicité,

- les conditions de stockage ct dé manutention, :
— les incidences sur la logistique...

Cette multitude de contraintes rend souvent difficile le choix, pour une mission:donnée, du propergol optimal et un compromis est
‘tovjouis-necessairé-. <lezcntére-de-chois-est-dans-bien. des.cas-uniquement la-qualité. énergétique-ainsi-que-la-facilité-de-mise:en cuvre
.permetrant dans une céitame mesure de. diminuer.le codt. J. développement. 1l est rare, i I'heure actuelle, de choisir pour une mission
donnée le y.wpergol optumal et.parmi Tes nombreuses com,, ationis possibles, un pcm nombre dg¢ couplés a été utilisé quels quésoient
les systémics de-propulsion envisagés, qw'ils-soient & propergol solide, liquide ou hybride- (voir tableau 1).

Nous avuns vu que 'impulsion- spécifique st inversement proportionnelle & 1a racine cirrée de la masse molaire, dans le cas de
systémes nu;lcothcrnnqucs il y a-done hicu de choisit des propergols de masse molaire-la plus faible possible, <'est pourquo: I'hydrogéne
est le seul propulsif utilisé dans ce type d'application.-Pour fixer les idées I'énergic mise en jeu avec le, propcrgol (H; - U} est-de l'ordre
de 3000 hcalihg, dans le cas de Ihydrogéne chauffé par une réactionnucléaire, I'énergic mist:cazjer-dépend (e la températue i laquelle
est poitée Phydrogéne, par exemple 3 2000°K  Aq.=7 10° keal/kg

4000°K Aq=710* keal/kg
10000.°K All-— 13 10° 'kcalr'l'.g»

Four-dés rasons de teiuc de materiaus la tempérarare de I'hyArogéne. ne peut-dépasser 2500 °K, ce qui limite:l'impulsion spécifique

A 825 sccondes. L'iipulsion spécifique est donnée en fonction de li tempuraiare ¢t de-ta-préssien sur la:figure 2.

SPECIFIC IMPULSE
(sec) / ’ ‘ '

-

7800

1600 T

1400 § /]
/TN e
PRESSURE Y

1200 (atm)

1000

800 :

600 -

TEMPERATURE (’K‘

40 1200 2000 2800 3600 4400 5200
Fig. 2 « Vacuum specific-impulse » Hydrogen - Exponsion ratio p/ pg = 1000
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. 1,4 — Etide des divers systémes de propulsion .

Daris cc paragraphe nous znalyserons bsicvement le fonctionnem nt de trois systémes 3 propergol solide, liguide ec’hybride.

1,4.1 — Systémes & propersol solide [6]

L¢s systériies 3 propesgol solide sont en général simplzs puisque le propergol est stoché dans le foyer. Lo propergol en général sc
compise de perchlorate dammonium {cristaus de diamétse moyen de 100°#; enrobé. dans un liant plastique. polyuréthant, polybuta.
diéne), I'impulsion spécifique cst augmentée grice:3 Yadjonctivn de poudre daluminiuim:diamétre des particules d'alurunism compris
“entre 16 et 30 p). Le pourcentage dalutninium est de I'ordre de 18 %, le pourcentuge de lianiz de ordre de 13 %. le reste étant-consu-
tué par le perchlrate dammoniuni:La figure 3 est une coupe du_propulscur. Les applicatiohs 3 des véhicules hypersonsques: (oiicerneat

/, v e . . - . . s . ¥ . .
- principalement des propulseurs de force puissance correspondant d-des étages “Boesters™ du type Titan IHC, c'est pourquoi.sious
. - étudions plus partisuliérement ce type de propulseur (fig. 4}, [5].

5 /—ntsriimmn

"

Forward closure Segment Aft closure

Fig. 3'- 120.Inch wiotor grain design [5)
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. ‘La surface de combustion régresse suivino des susfaces paralléles 3 une vitesse vy =a(Ty) p* fonction.de Ja tempénature du bloc et
: de'la pression de sorte qie le débit issu de L2 combustion est donné.par la rclation -

';!, = p;ﬂ?‘—‘f’b R
Eo Pp est la masse volumique ct A la surface de cambustion, Fexposant de la pression n est inféricur 3 Puniité. Le débit traversant la
tuyére étanc égal 3 i, = __p 27¢ il en résulte que 12 pression de foncrionnement du prepulseur est cgzle a:

p "=p aC“"’ =ppaC*Ky .

o

- Le rapport géométrique K; fixe la pression p, , dans la plupart des applications K; est compfis entre 200 ct 400. La pression‘p,
: restéra constante.si la surface Ay ne.varie pas-au cours du tenips on obtient un bloc neutre. Pour réalicer une grande surfacede combus-
. tion, il est nécessaire d’utiliser des blocs tubulaires & canal central. Pour. des raisons de facilité de fabrication. de manutention et de‘prix

de revient, les blocs sont segmencés comme indiqué sur la figure 3. Dans Iz plupart des applications la s7ztion a un. prefil éroilé de

: maniére 3 conserver une surface.constante pendant la combustion du bloc. Dans le czs dé'blocs segmentés on utilise simplement des
2 blocs i section inzerne circulaire,. la«combustion a jiex également sur'lz paroilatérale.-La relition précédente donnasit la preséion dans ¢
le foyer est une premiére approximation, I'écoulement des gaz dans le ¢anal modifie la vitesse tout e Jong du bloc foncrion de la
pression:statique p prés de la paroi ez du débit uilitaire pv dans le canal central

b vy sva(p, pv) . - -

La vitesse v, varie done tout le long du bloc.

Dans les dimensions élevées du propulscur le diamétre-pouvant atreindre 6,6 m, (classs des.260.in),Ja valeur de fa vitesse de combus-
-tton est-souvent-impasée. par l'optimisation de.l'ensemble. En premiére.approximation.on. peut. admettre_un_rapport.constant._ensre_le .
rayon du propulseur. R et P'épaisseur britlée I de sorte que:R/v, 1, = constante.(t, étant I¢ iemps-de combustion). Une augmentation du
3 diamétre de Pengifi conduit 4 avoir-des temps dé combustion plus.longs 3 moins d'utiliser des propergols 3 vitesse de combustion élevée.
O Les parois de I'enveloppe sont:protégées par des inhibitéus qui sont en général des matériaux ablatifs. L'importance de ces inhibi-
teurs est relativement accentuée dans le cas des propulseurs de petite puissance, cette importance diminue lorsque Ia taille du propulseur
- croit, de cetee manitte on peut. prévoir ¢5té.tuyére et"dans:la zene de jonction des $ segments des épaisseurs d* inhibiteurs aséurant une
o protection totale de Venveloppe. ) ;
L'allumage du propergol est assuré par un petit propulseur caractésisé par son débit sy et son-temps dé fonctionnement ry.
g ic débic sty conditionne le transfere de chaleur 3 la surface du propergol, le temps d’allumage par exemple est.égal 3 :

=k L8
L(ﬁ,)

o rat

Ap érant i section de passage des gaz dans le. canal central du propulseur principal. Généraleriient le quotient 1ty hiing;-du débit
nomimal du propubseur principal’ au:débrt du propulseur d'allumage est de I'ordre de. 19, cetté proportion diminue lorsqae la dimension
du propulscir augmente. Le temps £y, st fonctjon di temps.de.séjour. des gaz dans le foyer, de £, et d'un temps relatif 4 la montée en
pression dans le prupulseur. L'organisation de I"coalement 3 la sortic du propulscur d'allumage:est: imporzante, il fautien effet que les
b produits:chauds 1ssus dw propulseur d'allumage viennerit le plus-pussible en contact avee:la siirface dis propergol principal.

NI

L'évolutiun de la pression pendant la phase d'allumage dépend de 1y, t, ¢t également de la géométric internc du canal central'et
3 de la tuyére ainsi que de la nature du propesgol. Cette évolution est sensible & effet d’échelle.

La tuyere est en genéral consttuée-par des matériaux ablatifs, le graphite pyrolytique étant utilisé au col. Avec les propilseurs de
5 grande dimensiun on note uie ablation importanté du col de la cuyére, la pression évolue en fonction de la.surface du col -

Palt) _ "c(_)]l-n.
polo) f‘(‘)

o, L'cffet est minimum lotsque Pexposant de la_pressicn est nul.
De méme la poussée varie comme :

PRI

- : m = [Ac 0 I}_t’;'
‘ o) = A, (1)

s

- en

la poussee ne varie pas lorsque Uexpusant est nul d'uii Iintérét des propergols sulides A vitesse de combustion indépendante de la pres
g sion. Si v, est la vitesse d’ablation du col le fapport de scction est égal 4 ¢

/1@(0) = I)2
g Ac) D+ 2 v (6 dT
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La constante de temps 6 < D.f2i5 oh 7 est 12 vitesse d'ablation moyenne, dépend de la dimension de la wyére pat D, v, étant
peu modifiée par Féchelle de bx tuyeré, I'effer d'iblation étan: d’autant moins sensiblz que le dismétre de 1a tuyére est grand. La sitesse
d’ablidion au col est foncrion de deex effecs, un effer chermigue transfert par convection et un effer chimique 2 la surface de la diyére:
{oxydarion dans le cas du graphite).

Avant de quitter les problimes rélidfs 3 la tuyére, indiquons les tuyéres intégrées, le.convergent pénétrant dans le canal centrzl,
cette corifiguration s’zccompagne en'général d’une perse d'impulsion spécifique. La modification du vecteur poussée est obiénue soit par
injection-dans le divergent d'un lxquu!e (généralement N;Oy) soit én déplagant unc partic du convergent, le col et Ie divergent, la liaison
{convergent — enveloppe), érans assurée par.ua joint souple qui bien que transmeteant Peffort axial, peur se déformer latéralement:

Les.problémes de tenue mécinigite du bloc pendant:le stockage sous I'effet de I'accélération et.durant la montée en pression
doivent étre pris en considération. Dans Iz pluparr des propergols solides medernes le Jiant plastiqué enrobe a lafois les cristaux de
- perchlorzte d'ammonium et les particules d’aluminium. Le pouscentage de liant éant inféricur 3 20%, il faut que la matiére plastique
posséde de bonnes propriétés 2 I'enrobage pour que les qualités mécaniqies sofent acceptables. De. plus I'enveloppe. et le bloc n’ofit pas
les.mémes propriétés et la liaison est assurée par une couche dz matiére plastique (liner). Les contraintes principales sont de trois ordres:
thermiques, lors de Ia mise en pression, bloc soumis 3 une accélération (stockage et voi). Les contraintes shermigues apparaissent dans
“le cas de blocs collés ; le bloc érant pclymérisé 3 une température supéricure 3 sa température de-stockage; au cours de son refroidisse-
ment il tend d.se contracter. La mise en pression dilate I'enveloppe, ce phénoméne négligeable avec les enveloppes mc(ahxqucs est
beavcoup:plus important avec les envcloppcs constituées_par des fils de verre bobinés (roving). Une accélération longtudlnalc crée des
contraintss de cisailiément maximales 2 la périphérie du propulseur et proportionnelles au diamétre du;propulseur et.3 P'accélération, cet

effet peut devenis.important avec des propulscurs de grands diamétres.

Ce typc de propulsion, comme nous F'avors signalé, est surtout intéregsant comme étage 0 (strap-on) généralement ces propulscurs:
ne sont pas récupérés (expendable solid systems;. Pour des raisons de log:suque. dc‘pnx de revient, ils sont-utilisés sous formes de seg-
ments (3, 5 ou 7) chaque urité.de propulsion pouvant étre groupée en.série (cluster). Lu figuré S.indique la charge utile correspondant:
2 trois missions (105 NM éircular ogbit eastern test range — 105 N M circular orbit wesiérn test range -.200.N M circular orbit) le
deuxiéme étage étant le 2éme étage Saturné IV B..le diamétre étant de 120

Performance summary 120" mdtor cluster

Standord S-iVB second stage

iQ — "
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)
-
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= 40
f. -1 Number of i .
segmeits- T 105 NM,ETR
MW R
20} Y 105 NM T
i \_ZOON\IWTR * i
N < )
0 =4 .2 2.0 2.8 3.6

First stage propellant loading (10%.1:3)

Fig. 5 - Performonce capobilities of composite vehicles 12

"1,4.2 - Systémes & propergol liquide

Les systémes & propergol liquide utilisent pour la plupart deux crgols . le comburanc et le combustible. Un ¢l systéme est-schema-
tisé sur la figure 6, leur structure est beaucoup plus complexe que celle des systcmcs précédents. Comburunt et combustible sont stohés
dans des réscrvoirs. un systéme-d'alimentation <ot & pression génératrice, soit § turbu pumpe introduit les deux inyurdes dans le foyer
par-l'intermédiaire du systéme d'injection, les liquides sont pulvérisés et brilent sous forme de fines youttelettes, le temps de combus-
tios. étant défini par le temps de combustion des gouttes. La combustion s'effectue sensiblement & pressiun constante, les ge 2 brules
sont ensuite détendus dans la tuyéré. Un des ergols est en géndral utilisé pout le refroidissement de la paror constituant le foyer-es la
tuyére,

Ce syzséme-sesa étudié avec beaucoup plus de détails dans un cas particulier qui sera celui du propergol Hydrogéne hqmdc -
Oxygéne liquide (voir §. I1) c’est pourquoi nous restons ici dans les généralités.

¥

P e



Pump fed Pressure fed
: Tank pressuze
Control valies

e Wl T ”",:ﬁ
'
4

)

"

f

i

i
‘(
)

1

)
(@]

v

.
<

>

i

H
g

v
»

)

o
X
* yovvond
i

- Mixture
valve
Turbire
. valve Control lintits :
e Chamber press
* Mixture ratio
flimmability
wall temp

Fig.'6 - Liquid propeilant rocket

Les divers syuémes utilisés dépendent des propriétés’ ;physiques des ergols c'est pourquci on dzsnngu:: trois types de systémes
sunait:que fes ex. 901; sont stockables au niveau du sol eftestre, stockablcs dans’ I'espace ou cryogéniques. La.figure 7-donne quelques
ugis de ces ergols avec I'intervalle de température relatif 31a phiase liquide de chacun des ergols.
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Fig. 7 +-Ligquid propelicnt classification 5

La structure dos différents systérmes est liée au dispositif utilisé pour 'alimentatiun. Dans le cas d'unc-alimentation par pression
génératnice cunstituée par un générateur de gaz chauds vu froids- spermettant de pressuriscr les féscrvoirs et de.chasser les ergulsevers lc
fo,er, lenscmble estr bcauwup plus lourd que dans le cas d'unc-alimentation par turbupompe. Pour fixer les idées nous donnens ‘
(tabl_au U1, wne cumparaisun des poids puur trois.types de. prupergols mentionnés précédemment {cryogénique F; - Hy, stochable au
sul N;Oy A 50, ct puur les deus systemes dalimentation, pompe ct pression généiatrice, pour unc mission particuliére (mission
utbitale autour de Mars, [7]. Les systémes & pression génératricé sunt beauvoup plus lourds que les systémes i turbopompe. Les.proper
gols cryugdangaes conduisent & des ensembles plus légers. Ces tésultats déper dent beaucoup du-critére choisi. pour-optimuser le systéme, .
La nussion &tant connue (acutoissement de vitesse, charge utile; un peut optimiser par rapport A la masse de tout I'enscmbie, <'est fe .
cntére de Vingénicur ou cncore par rapport au prix de revient de I'ensemble, ce qui constitue le critére du financicr. L'optimisation par

tappurt aw cout peut changer lo assement précédent, les dispositifs d'alimentation 3 pression génératrice puuvant conduire & des
ensembles plus lourds mais msilleur marché que les dispositifs & turbopompe.

Les problemes pusés par les propergols cryogéiiyues seront caxaminés au paragraphe 2 et pour les autres classes nous allons sumple
ment faire un.inventaire de ces problémes.

Le groupe réservoir, wonstitud pas lo réservoir do cumburant et celui de combustible posc des problémes-technolugiques en we qu
wuieerie fa tenue mc«.amquc. la coniusion avee certains comburants, le ballottenieat, Palimentation quc"c que suit la pusition - -de 1o fusec




et son accélération, les.réactions.de:la surface avec les gaz issus du générateur permettant de mettre les résérvoirs sous'pression.
.Le systéme d’alimentitiori-doit étre.le plus lcgcr.possxblc ct;pour cela utitisér uné.combustion-auxiliaire de nianitre:3 chauffer les
-gaz introduits dans’le réservoir..On utilise des générateurs & propergols sohdcs, les gaz britlés érant refroidis: par unc mjection: dcau.

COMPARISON OF WEIGHTS (1b) FOR. PRESSURE: FEED AND PUMP-FEED SYSTEMS FOR MARS ORBITER:

.33.

TABLE 1y

4 “Fu/lly ‘OFi/CH, NiOJASO
Propulsion moditle Pump- = Prewure- Pump- ~ Premsures Pump- Pressure-
element ; -fed fed C e fed - fed | fd |
Strueture - S & T 308 - o ‘389"
‘Propellint feed usembly 856 954 -477: 533 351 345
Presetrization system -36° 176- 54 115, 4 191
Engine. aystem -152 315 152 330 158 1330 -
Conumncy 125 i97 109: i 20 128+
i| Residials™ 217 .318 183 20 "y 182.
| Feformance reserve- 73 e | L] . -108 137 138
. Propellut . o 5,587 8,598 6,446 7.2).9 -9.?'0 8,679
“Total giodule w8 Wisk 7,8M- °8,962 9,835 10,560

AR AR

Le systéme d'injection des érgols danis fe. foyer est.ia partic la plus délicate.du systéme, sunirdle é.t.double : witroduire danis.ia
.chambie un, dcblt connu'de comburant et de. combusnble et réaliset une borine pulvérisation des-ergols four diminver le temps de
combustion, de:ce s y<(¢'nc dépendenr I'cfﬁcacnc dela- combustlon, Ie. trans“crt de chaleur X:la:patoi. Ja:stabilité d¢ Ia combusuon.

Lefoyct etila tuyére ne posent pas de problémes particuliefs. :La:chambre-est constituée par un-faisécau de tubes dans, lequel
drculent'l'usi. des ergols, lefficacité de l'c'chéﬁgcur a pu Etre améliorée ct-desprofils de tuyére-ncun-adaptés i chaque mission ont.pu.

érre réalisés {tuyéreser coquetier par e\cmplc)

Les: propcrgols -utilisés son en bcncr:\l hypergoliques: c'est a-dire-qu'ils:s'enflamment-avec un délai de lordre de la milliseconde
larsqu'ilsssont en-contact. la séquénce d allumagc est de ce fajt-facilitée.-La misc-en route.des systemes a-p.opergol hqude est toujaurs
délicate:et uii grandisdin doit Stre apporté au tcglagc des débits de comburant-ct”de combustible pendarnt [a phase d'allumage etla

maatée en.pression dans le propuilseur.

L stabiliéé de la conibustion demeure un; problcmc important-du développément-de cesengins. Les mstabilités de basse fréquence
song hces au temps ¢ dé Lombustion-dans les: foycrs et.résultent d'un couplage- entre les fluctudt.ons dg pression-ct de pousacc avec le
dep]accmﬂnt de la strugture entrainant des fluctuations de débit:(cffer Pogo).

Le mode tanggntiel est le mode acoustique le plus dangereus, il correspond i des instabilités de haute fréquesice. Ce type:peut éere

supprimé en utilisant des baffles placés radialement dans le. plan d’injection:

1,4.3 -- Systémes hybrides — (8]

Sous sa-forme- classique. le systéme hybridé eoraporte un combustible-solide stock¢ dans le foyer ct un combirant liquide, le
rapport de mélange comburant combustible n'esé donc pas-préréglé mai, va dépenidre dus.phénoménes de combusidon. Gest donc au,
départ une complication” par rapport aux autres systémes mais par ailleurs des avantages inhéiciits & cotte solution apparaissent, comme
la facilité de fabrication, la sécurité de fonctionnement, I'effet d*échelle, la mudulation de.poussée. Wous allons déerire quatre problémes

qui nous paraissent fondamentaux dans le cas d’application &

— la combustion du solide,
- Porganisation de la combustion,,
= la modulation de la poussée,

des.véhicules hypersoniques 4 savoir

- la conception de propulseurs de forte puissance.

[,4.3.1 = Combustion du solide -

Suus une forme schématique, on peut imaginer qu'entre le comburant,gazeux dirculant daas iv-wanal central et le combustible
solide {fig. 8) se situe unc zone de- combustion ayant Iapparence d'une flainme de diffusion. La.tutbulenee présente dans cette zoie
conduit & une zonc de combustion épaisse, hétérogéne ct il est diffivile de parler de combustion dans une couche iimite mais plutor de
combustion dans un-deoulement stratifié. De trés nombreux travaua sunt consacrés 4 le ditermination des lots regussant la vitesse de
régression- du solide. La fayou la plus simple pour-avuir unc idée de lavitesse de régression est.de prendre un bloe cylindrigue & canal
central circulaire. En cours de combustion 'évolation du diamétre D du canal contral est asses bien representée par une lon de la forme.

ol Dy est le diamétre Initial u et & des paramétres. La-vitesse de régression 1, déduite de cette i est une fonction principalement de

D" =D+ bt

deux paramétres : la pression p et-le débit unitaire G = pir de sorte que :

vy =bp"G™ .

s

[ U




> o T - PO “ o e o - -

“x -

o et by 3w
I
H
1
1
3

I.sminar Teansition | Tusbulent
- Oxidizer Oxidizer + Burat Gases
g i Preepixed flame

sclid-ligaid
‘reactton zoac

Combustion zone

Ziih 7 7

Diageam of combustion (gaseous oxidizer) The oxidizer is-injected in liguid phase
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Dans'la plupart des, propulicurs hybrides it est voisin de’0,5. L'exposant # par contre est plus faible et ést compris entre’0 ¢ 0,3.
Ces lois donnarii‘a vitesse décégression permettent d'expliquer. le fonctionnement du propulscur et définissent e rapport de mélange.
A pression constante avec m = 4;3, le rapport de mélange est constanit i le rapport PA/ A, “du périmétre P de 1a sectisn du éanal
«ceniral i la surfacéiA, -cst unce cohstante. Lorsqiic le czual est un cylindre circulaire, PA/A, =207 et est donc indépendant du diame-
tre D du canal. Poui-des géométrics plus complexes la-neusralité du bloc est obtenue si le produit 1, 4,-est maiiteny constant.

1,4.3.2 — Organisation de la combustion

Un bon fonctionnement du foyer nécessite une vitesse de zégtession du bloc suffisante mais également un mélange efficace du
comburant ct dit combustible de maniére 3 oii"tv\:nir unc combustion compléte. Un bon rendement de combustion ne peut étre obtenu
que. par. uile organtsation convenable de fa combiistion. Dans les configurations actuelles 2t suivant I3 mission.du propulseur, quatre
techmques orit été. atilisées schématisées syzfa figuiv. 9. Une configuration possible adoptée.3 FONERA consiste 3 placer &-une certaine
distance du fond de.chambre un diaphragine qui diviséle bloc en déux-parties, le role de-la chariibre amont est de vaporiser rapidement
3 fe comburahe hquide et d'envoyér dins Ja chambre-avai vu jet de comburang.chaud trés tirbulent quitintensifie le mélange et augmente

o/ ‘de mamiere sensible Ia vitesse d'20lation. Dans une deuxiéme configuration, on réalise Je-mélange 3 I'extrémité:aval du.bloe en plagant
3 des gnilles. On peut'ausst dars une troisiéme configudation aviir un obstacle liquide, obtenu par unc injection secondzire de comburant.
< Enfin dans la quatriénic configuration, des obstacies fluides sont:matérialisés par des jets venant perturber I'écoulement central-fcas d'une
i -'. . ; ” ’ ’ . !
k- tuyere intégrée).
.
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Fig. 9 - Devices lor mixing and combustion intensification

1,4.3.3 - Modulation de la poussée

1l est seduisant a priort de moduler la poussée d'un systéme de_propulsion hybride par le débit de liquide injecté Si nous multiplinns
par cxemple le débit de comburant par k, le debit unitaire G dans-le canal centsal est maltiplié par k, la pression dans le propuiseur est
également multiphée par &, il en résulte que le débit 2u combustible-est multiplié par k"*™. Comme m est de I'ordre Jde 0,5 il faut
donc pour que le débit de combusuble soit multiphié par k que I'exposant n.suit égal i 0,5, nous avons ~u que généralement n est
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a étant ia constante d'sblativn du comb.:snbfc, Ple penmctrc de'la section:de paisage.er L la longueur du bloc.
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ciriy.est la dongiié & comburtible, Ay b surface souriies Técosieiaon de gaz chads.
&mmzﬁm&mmm’mmc ke 38bisEnitake Gpde combedant dens ha secrion amons.da bloc de combirs-
tibie. c'estidize 3 Peat.fe du-proguliens, ée,m-“aelcdc&a_mﬂ % pout expression =

tizp désigriant e débiz massé dercomburzit ez A, hs:cmndepmgcdesgx.&mqsedammml expisint rz patwe areindre
0.4, Ia valeur m=0,5 esc 2 plus généralernent rencontede sur Fropulseus. Un foncnonncmen: a pression constasie conduiz aloss 3
Fexpression suivante pour le d2bit iy, locsque la section de prssageda bloc esz du type cylindrique :

- D B
Mg =Py wscanfimg L
TV

On “oit donc que s: fa vizesse d'ablacton est emiforme le long du bloz b.gipport de mélarge optimum sef2 Gonservs pendant tour
le tir si Df'\,’.'i_, Teste. constant:

Le choix de la géomérrie doit tenfr compte en premier lieu d= cette condition.

Une configuration & 13 perforations & section trianguiaire {la‘base du thangle éanr cxealyve, qul seran I plus. mm;uc dans un
effet d'echelle (essai d'uze seule pcrforauon. puss mulnplication pour obicnir ['chelle umice, n'sst pas nevtie. i ragoent PA/A,
décroissant dans des proportioils’ neezbles an cours du tir {de l'ordre’d= 20 %).

La configuratior 3 14.petforatiors choisie par UTC est niutre sous ce?taines conditioas [9] :

$1 F'on suppose en effet que le schéma du bloc est celus représenté sur $2.figure 30, les relations permscezant de calculer les damen
sions de 12 section-de, passage 3 I'érzs mnittal sont-les survarites (le. paramétce etant.ie mafipore %W.R ! épaisscur de cofbustion au rayon
du bloc) :

| woror: ® §.2 100x8 ‘ @urrsio..\wA T
V- memi | <Odars: T . |
Cetmi 2,730 1 sz00 *
2L ou58 1 ok
v (m) o.0r2 o, 150
a,0(m¢) | ojus 0,493
KA . Yot 23
velims*y | 16 X
s . ~ &3 L M2
¢ o8¢ 0,44
IN?ZY) 62 " 120
} i Polbors) 2] T £
-Fig. 10 - Probable cheracteristics of F/3 and F thrust meters ) ) :l.‘{n') 0,030 "0.'!'45 !

— section de passage :

o= 3 =¥ 0= D) - B corgy-cog Ty + 1 1y
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domt &ce comsunt, quznd é’ vane 2z ooars de b combustion. p.et o, éranz foaction de BUR. il existe-~n.fait vae valeur ée /P
pour laquelle ce rappore est consérvé au cours du sir: cexce valeus esz lagiremens supéricure 2 C,15 pour N='13.

Cetee gfométrie permez doac de séaliser une qeasi neusralisé en se placant au voisinage d W/R =0,15.

Usie autre cradinon imporzante 3 sespecter dans Iz choix d'une géométrie est 'obrzation d'an ko coefficien: de remplissage, ¢c
coefficient érant défini & pastir de fa secuon de passage infiale

=12
c -1" i

Lcs vanations e ce cocfficient e foncron do-BR sont représcritées sus L figure 11 et accusent vn maximum assez plar pour

7R = 0.166. .
as 1o‘| v/’ ’ -
125 kay- — 2 -
c b A \_\ a
« )] . g
R 110,00 ~
3 { A l -
6,80 .&*"——f\c

0,50 o/R
/2; l-l
0,20} 3 '
o 0 Y 0,10 0.15 TR
0% ,1 0,15 w, /R

Fig. 11 . Variatien of thé operotional!fiesumeters of o motor with 14 perferations as o function.
of thickness w/R

On voit dunc que pour !¥/R = 0,13, on aura.de plus un coeificient de remplissage voisin du maximum (Coy = 0,85).
Le rapport R ctant ixé, Fepatsseur de-combustion ¥ est imposée par le-temps de combustion 1, et déduite de “intégrale .

s —Io l' .

avec la contiguranion en rouc de charrette adoptee pa: UTC, on obtient alors la relation suivante reliant le temps 1 3 Pépauseur badilée

CIR
, . DN +1) ap, ~pd rin
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peécidente permes de ealcles fe rayon dn bloc et Fépalssenr bl - -
!.alouyzcrl.dnobcmdcdn-'-dchnkgog(qums'é;n:g!qs'lgmgp;ﬁz.mtflkcs.éiﬁ éreme 4o 0,35 ¢ . 7

/lesLtcss::x!:@.:csmre.‘pocL t 3 Ges wileurs moyentes et 12 ddigman’le nppa:dcm:bagcmhlxz.. .
Enfin il est possible e détesminer & valerir do paraméree de similitede

Kl  § =_’. "'P; "“é i -

dépendant au méme tirre que ka loagueur L du rappost WIR ct de ¢ (par Vinteimédiire du siyoe R. Dans Pérar gréient de'ka techiBigue,
Kye doic ére supéricur ou égal 2 2.
Cosisidérons le propulseur de €1 000 daN de poussée. Si I'on 2dopte comme doanées relatives au propergol’les valrurs <civantes :
pression.de fonctiorincment 25 bars
rapgoct de mélange = 9, 620
rsppoct dé détérite s S0/L: -7
Cr pratique ausolz 137 - '
d; pratique = 253's
. Densité du-combustible : 1,13 (50% d’Alj
temps de combustion = 126 5. -
diamtre dubloc: 2 m -
la rélasion (1) permet de calcuier fa cofiszante d'ablastion' et de représesiter-séz vaniations ei fonction de IR (Bg. 11). Le (rouit
a+fTitg 85 Stznt connu. il est ‘possible de calculer :

et dereprésenter lalongueur Ly du prdpulseur en foncuon de WK {fig. 11). Nous avons-porté ¢ gachcnt sur cetté-coutbe lesvaleurs
du puamctre Ku - Op.conszae que Lvaleur WRs zenue précédemment,cunduir 2 une valeur de Ky acceptable : Ky v2 et a
vne:ierngucur Ly migimalés, = 6,2 1it. Ld corvante gropéizolserait de I'ovdre de 1-10°* (m®kg 2512} ce qal | correspond, pour
-up débit unitaire moyen de"156 kglm 5 & unk vizesse d'ablition de 1,25 mm/s. Ce propulscar de 910KN est pris 3 titre d'exemple.

La mise au point d'en tel propuléur peut sc faire gar tir:d'¢ién.ents comme indiqué sursla figure -12-de ‘manitre 3 connaitre les
vitesses.d"ablation sur une-scule perforation. et i réduire le prix.ile-revient.

L=28m

=996 m poussée _g-
14 perforations - (thrust) ‘

Fig. 12 - Phases of tke dominstration program fes:the development of o
hybud motor giving a thrust of $10° WNI(L=65m-3d=2m
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it —~ SYSTEME émmc’;fu:-:':A.éﬁo?eﬁ”gjo’t,\avﬁaqsE‘NgﬁjomB'j’e — OXYGENE. LIOUIDE —

Ce type de propulsxon"s: plus particuliérément: adagtc aux vchxculea hypcrsomqucs ot sesa. vranscmblablen seny le systéme wrilisé

dans la prochamc décade-aussi nous ast pard‘bon.de détailler quelques, ptoblcmcs spccxf' iques’ dc ce: propcrgo]..Les propriétés physiGues .

“ de ces deux. crgols sont consigaées dans Ic' tablédu; cn-dcssous : g - ) -2 E
e e R BETa i T St T 3

. Hydrogcne Oxygéne : i -

;| masse. molaire (glmolc) 2 016 j A ) vl

' densité aw-point-d'éballicion. F :0,0708: R 1idd RN A

; -point de fusion (1 atm) (°C) L =590 - —21837 - F

| point d'ébullition (1atm) (°C) [ =252,7 . 21830 ; - TP

chajeur de vaporisation (1atm): | 1071 |- 50,9 l - S

: (kealfkg) : R ST

- chaleue spééifique (ébullition) 2,87 i 0406 - A

| {keal/kg 2C) ‘ S 1 - R

! conductivité thermique ‘ 0,284 10> | 0,009 10 ) U

; (calfzm sec °C) I 1 ) . T Lo

I preséion eritigue {atm) 0 12,8 ‘ 497 - s

‘ *temperature crmque %) } '—"239,9‘ . - 118,8 N - ’ - 7

;1" — Perforima’ices: - ‘ ’ : AR

Les perfotmarces sont rcperccs par le rapport dc mclangc‘m = débit de combustible/débit de combuirantou sonzinverse' r=1/m . é

L¢ rapport de;mclangc sm.chlomcmque mg est égal’d,c s 20,125, L3 riclidsseip = m/m, est egqlcm\.nt utilisée. ot

L’lmpulsxon spec:ﬁquc est donnée en fonctionideig.sur laf figare 13: Ld courbe enstiait. plcm carrespond.i:-Phypothése. d gne Aétens E

te 3 composition en équilibre.et Ja:courbe en tirets*3.une composmon figée. Lesicourbes onnnées currespondernit 3 dés: prcSSIOns de . -

1020 ,.40,-¢t.70 atm, laprussion de sortié étant de 1 atm, Lz makimom: dc pcrformances sesitue entie une richésse-de 1,4 412,5-¢ ot
a-dire entre-an rapport de. mclangc m rompris éntre 0,175 et 0,312 ou eneore 1. 57 %32 sLa: stempérature, de fin de-combustion. T,
n'est paz trésiélévée et baissé. r..pldcmcnt lorsque v augmente {voir fig.-14). Ccttc constatation:cst-trés intéressante lorsqu on désire
refroidir la paroi par une injecticn d’hydrogéne, plussimportante atla’périphéris dusplan d‘mjccuon +de fnanit.c 3-éréer prés de la parol
flux-téducteur froid, Pimpulsion spécifiqué par coatre n'est: pas.trés scnslblc‘a cette augmentation. de: la-tichesse. Le rapport de

section varie-a; or de. -rapport d= déteiite p,/p, suivant.uneloi-de-la, forme €orm k\&) .-Cetie relation.est ‘trésutile Jorsqué T'on désire ,
optimisét Ja tuydte, (fig. 15): -

1
|
"

Ruser at

Dins’le:domaine- des hautes pressions limpulsion spécifique-cst-donnée surla figure 16 dans'le cas ob:-la.pression de sortie est de
1 atni et dans le vide; Ia.pression de sortie-est définje en admettant un rapport de-section e,..cg:d 1,9 po ¢ qui cor*cspond sensible-
‘menr.4 dés conditions. opnmales dé fonctioniiement, pour une pression de. 10007 at-linipuision-spécifiyue thconquc estrde 500 seceit- k
des 'Lés:perférmances de-ce® propcrsol sorit trés intéressantes par la-valéur- de:Iimpulsion spécifique rincipalement lofsquic fa. dessite du
propergol n'intervient pas, or ‘peur-tradyire la sensibilité & la densité-en. utihoaiit.uh paramétre<de coinparaison: de la:forme P=lp” gt
en cxpnmant ‘P en fonction at «, ‘.~~psopergol Hy - 0,.ést'donc supérieur Iorsque «:est wompris. entre 07et.0y¢ conime. Pindigquela.
fi igure 17 ot plusicurs types de propergnls-sont enyisagés dans:les trois domaines solide; liquide-éthybiide. . -
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Fig. 16 + Spocific impulse of Hy-0, versus chambar.pressire
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41,2 — Systéme dinjaction {10) o

40 -

Clest la, pamc 1a plus i lmportamc dii.s systcme dc propulsxon. s cr\nccpnnn va condmonncr le: rcndcmcnt de combusnon, la géomé-.

Slsmentaire rcpam sur lc'fcnd de chambrc. -

- & =Injecteur élémentaire

L'hydrogene servant:comme fluide.de refroidissement est. m_]cctc gazeux dans Ie foycn, Pinjec<cur élémentaire qui : a-“onné le
meilléur résultar ést représenté sur la_figue-18.41 coinporte une injection. ccntrala. d'oxyg-nc liquide et une-injection périf 1érigue: d’hy-
drogéne gazeux. Le-débit-de comburant est donné p:u'Ja rclanon" - .

RUA =Cofla V-2 pm\AP;‘

ot C, est le coefficiént de-débit,.- Ao la section.dujection, g, la miasse volurmquc ct Ap, ‘la surpression d'ifijection.

" Le débit d’hydrogéne gazeux.est égal i

L - l/ % My ol '/ =L
My =Cya =Y Tu Py — (P
1= Cp Al 733 R'l}xpa) 1- (Pa)

ol Cyy est le-cocfficient dé débit, p, fazpression d'arrée, py la pression dans le plan d'injection de section Ay, T, la tempéraguré d'arrée
de-Phydrogéne. }

Le rapport de mélange r= ,l"= '—::L est défini paf-lé quotient de ¢ces deuk équations.
My

La s¢riceure.du jet est également i lmportantc 4 connaitre, la pulvérisation étant:obtenué par’le contact du jet liquide-d'oxygéne
avec le jet gazcux d’hydrogéne placé 3 la; pcrlphcnc dis jec liquide. Sid désigne Terdiamétre moyen.des gouttes on peut admettre en
premiére approximation: que-ce diamibtre dépend du diamétre du jet de comburane:Dy, et di:la quantité de mouvement des jéts de
sorte.que : [11}

& ‘/ g g
- Dy, Y vy

ey . ’/-0.0’
2.66(6.76) - ~1-"7 u.m
Zl--0.%.
008706 0,142 (0,361 diam .29 (070

(4 plms equally spaced) ~ -\

AT o :

: Orygen . i
/#A’J/I{/V/// M'///////

0.l|75?< A

10.15by0.15)
Screwdriver
“Slot~—,

]
’l /! 10,3935.

°'°3°_, 0.8
(0.016 \ I L
LG = «0.7582

-0,1005

42
ib) Ccn"gurd'ons b and2c, Olameter A is 6.298% Inen 10,7582 cm) for 2b and 0.290 Inch {0,137 ¢rm) for 2¢,

AT i)
m

; 0.9
- W / / /// r{///#/////// LRI Golree = ; = (0,74}
oo : (0.2152}7 i SEE TR /// > o
o D

.- - l"'_"u &) g ;

12} Confiquration 24.

‘Fig, 18 « [.:'inc-elomgn{ injecturs [10]
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que l'on;peut mettre sousla forme : -

* 3 g oDl
- Di" Dla v ﬂRpo'I‘":

‘ou encore :

d =k'p>s

I diamétre. moyen des gouttes est donc proportionnel i lazracine carrée de la pression dans le foyer. Différentes rélations one été
données permettant de définir le temps.nécessaire a la formation des gouttes (breakup time) :

L' Do _Po Al
e N oo (adp

Dans cette relation ¥ est lavitesse des gaz dans le foyer, o la masse volumique et Ad I'espacement entre les deuxscercles concen-
triques constituant linjecteur.

-
ol

On.aégalement proposé des relations du type :

l"(’).266

T= ~ .
1+0,1 Pg (l’[,v —vo)z

Cet injecteur éléme.taire est distribué sur le fond de chambte (fig. 1°,:<Le choix des paramétres de fonctionnement et géométriques
se fait & partir de lefficacité de combustion £..,.rapport de la vitesse caractéristique expérifiiensale A la vitessc caractéristiqué® héorique.
La défimition decla taille de Pinjecteur élémentaire se faic & 'aide duparamétre = F/N ol F est la poussée du propulseur et N le nombre
d'injecteurs élémentaires. Une diminution de § augmeneetco mais dimiriue la stabilité de la combustion. La température de 'hydrogine
peut avee cértamne configuration d'injecteur modifier #.+ , unc augmentauon de 177, améliorant l'efficacité dc la combustion. La valcur
de £co est sensiblement constante pour r =ity ity compris entre 4,5 ¢6.6,5. Une augmentation de la pression de chambre amélore Ec»
{voir fig. 20} £ étant voisin de 1 autour de 70 atm (1000 psi). Lorsque la taille du propulscur augmente .. diminuce {voir fig. 21).
Cescrésultats se rapportent au propulseur M, ayant les Spécifications suivantes :

=40 F, = 1500 000 Ib
pression A Pinjecteur 1040 psia
pression d’arrét tuysre 985
r chambre de poussée 53
r propulseur. 5
I chambzé de poussée  429,4
I; propulseur 424

Ty, température dinjection de H; 78 °K
vy =187 ms”!

v =10,7 ms"'

V”/l’o = 17,5 .
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Fig. 19 . Full.scalo jnjector {10]
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3 —_Foyer

La géométrie du foyersest caractérisée par unrapport.de contiaction défini par le quotient dela section du foyer par la section du
i col et par sa longueur. Ces denx paramétres sont déterminés 3 partir de . , dans le cas du propulseur M., le rapport est-de 'ordre de
3 1,7..Le.temps de combustion du propergol dans le foyer. corresporid<sensiblemesit au temps de combustion des gouttes d’oxygéne intro-
| duites dans la chambre c’est pourquoi cé temps de combustion est principalefnznt fonction de la pression dans le foyer, de'la vitesse
d'injection de I'oxygéne et du rappore de mélange :

T=7(V%,pPo,s7) -

Dans(le cas des propulseurs de puissance élevée, par suite ée I'importance du convergent, une bonne partie de la combustion peut
avoir lieu dans le convergent, dans certains cas la pattie.¢ylindrique du foyer a dispatu, le convérgent s'amorgant dans le plan d'injection,

Des relations empiriqiies ont été proposées permettant de calculer la hingueur dé vaparisation-ou.de combustion:des-gouttes. Cés
relations. sohitymodifiées si la,pression de fonctionnement du fovet ¢st au dessus de-laipression critique de Poxygéne, | id ).

11,4 — La tuyére -

L'emploi dé propergol liquide permet d’un point de vue technologique de concevoir:des tuyéres de.forme plus évoluée. Les formes
les plus courantes sont au nombre de quatre :

-~ la-tuyére classique conique ou i divergent profilé,
— La tuyére & corps central,
- la tuyére détente déflexion,
— Ia tuyére extensible.
“Pour fixerles idées, indiquons quelques performances :

impulsion spécifique

tuyére cohique au sol  dans'le vide
angle du divergent «=15°
€ =13 275 320
conique €, = 50 (= 15°) 260 360
! conique €, = 50 (&= 25°) 255 350
2 profilée (Bell) e, =50 260 260
, noyau central 275 360
L'avantage d’une tuyére & noyau central est d'étre micux adaptée au niveau du sol. La tuyére profilée de méme performance que

le divergent conique est cependant plus courte, donc intéressante parce que plus légére. On ne peut trop augmenter langle du divergent
par suite des décoliements. L'angle- maximum est donné par I'angle de Prandtl-Mayer calculé pour le numbre de Mach de sorue. C'ést'la
seule_relation d’aérodynamique supersonique qui soit utilisée et il serait vain pour des raisons de longucur de vouloir calculer-le profil du
divergent. Il n'en est pas de méme pour la géoméeric du noyau central qui en général est utilisé tronqué. L'emplos de tuyére & corps
central est surtout évident pour les propulseurs de trés grande puissance, car il est possible de nietire en couronne des propulseurs de
poussée modeste [12). La figure 22 proposc un certain nombre de tuyéres non conventionnelles pouvant éure utihsées dans le cas de vehi-
cules hypersoniques Le noyau central peut étre constitué par des jets issus du générateur de gaz du systéme d'alimentation, ce-qui a pour
cffet d’améliorer le coefficient de poussée. On peut également utiliser des trompes qui améliorent le coefficient de poussee (fig, 235, {13].
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Proposed vaconventionol nozzles ond combusticn chozbers

- (1) MODU LAR . (21" SEGVENTED (3 ANNULAR 14). OVAL “VACUUM.
COMBUSTION. " YomoOML COMBUSTION - CLEANGE™ NOZZLES
CHAMBER COMBUSTION CHAMSER ON MOOULES -
TXBICAL. CHALBER. j
CoumusTion
CHAMBERS —
INTERMAL~
P '
NT,
REVERSE FLOW IRF)
NOZZLES nN = 0.975 EXPANSION
NOZZLE TYPE ‘FCRCED DEFLECTION {FD) D Tou feo) -

- NQZZLE EFF. np 20915
- (SR 8

EXTERNAL-
EXPANSION  -ZERO LENGTH
eceNT) o 95696 TRUNCATED ISENTROPIC PLUG

N =0.978
FULL LENGTH

J ISENTROPIC PLUG N
7N = 0.995
/ \—B LUNT NOSE P UG

MOO;FIED e
EXTERNAL- 4
EXPANZION -

’.“gg&‘e’l’;‘ BLUNT NOSE PLUG 17 with_aemoseme
nECOVER (WITHOUT AEROSPIE) ; {TURBINE DISCHARGE]
7N = 0.97.- 0.9 PERIPHERAL 7y - 0.9
TS,

Mixing
region

b o

—Y— Mixing

region

Nozzle.in large-bleed ’rcgimc

Fig. 23 - Aerobell base bleéingod"els <

11,5 Systéme de refroidissement

La-température e fin de combusuon du propergol Hy - O, est relativement basse pour des. pressiuns normales de fonctionnement
' 3000 °K — 3300 °K,. il st cependant intéressant, pour- augmenter les performances d'accroitre la pression dans le fuye.-3u maximum
c'est pouryuor 1l convient d'éeudier le s, stéme de refrordissemient avec un soin tout particulier. 'Le flux de chaleur requ par.la paroi est
maxinium au col de la tuyére et.ce flux & en cal'em™? °K™ est donné en premitre approxiimation par :

(bc = 0,01 Po c*

po étant en atm et ¢* én mes™!, Ie flux est donc proportionnel & Ia pression dans le foyer.

L'hydrogéne est utlis¢ comme fluide de refroidissement e ciicule dans des tubes comme indiqué sur la figure 24. La partic refroidic
pour les grands rapports de déiente n'intéresse qu'unc partic du divergent, le cunvergent €t le-foyer. Le caleul dun tel échangeur est-compli
qué pour diverses raisons . 1l faut tout d'abord chorsir le riumbre de tubes ct le profil évolutif de ces tubes , Ihydrogéne csi injecté liquide
dans I'échangeur et sort gazeux; .lelong du tube, on a danc un refroidissement par liquide puis un refruidissement par un écoulement i
deux phases (hquldc + bulles de vapeur de Hy ), enfin un refroidissement par de 'hydrogéne gazeus , les flax ct les températures de
parots changent donc continuellement le long du tube (vuir fig. 25), l'efficacité de I'échangeur duit étre-maximale au col de la tuyére.

Le calcul d'un tel échangeur est donc asse. lang, pour des raisons de stabilité de la cumbustiun la température d'éjection de Phydrogéne
peut étre itnposée, [14].
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S% on disire aggmenter lapression dans I foyer cet échangers peut Sire défiient, il faut alors combiner deax ou plusieurs cechini-
qoes dz refrofdisiement. Une de ces t«bniqm qui esz prticelirerment :u!aytée au éoaple (H: - O:) consisze 3 concevoir ke systeme
d1 njctnon de_maniére 3 ménager prisde b pamc un écoulemert ayan: un excés dhydrogene. Certe strasificazion de écoolement (gaz
riche p'u de L pa:ox ‘et plis paanre av centre &2 Pécoalement) va entrainer une perte:d'impuision speaﬁqnc, St riny est le 23biz riche
sitsé prés G-Ba paroi ex siny le débic central, le premier ayant une impulsion spécifiges 1, ¢t le second tne impulsion spécifique J,; . on
montre que Vimpeliion spécifique globale esz de la fom:e

Z

D'apres 1 figure 13 on se rend compte qu'une auginentation du pourcenitage d'hydrogése (augmentation de la nichesse ¢} entraine
tine, faxbl: diminution de I'impulsion spécifigue. Par contre, d'aprés la figure:14, on note.une wés nctte diminution de Ia tempéfature
lorsqu'on augmente ¢, [15]

Lemploi d'ur syst2me de refroidissement far subes et la téalisation d'un film froid prés de la paroi doit permettre des fonction-
nements du foyer dépassant 200 atsh.

11,6 — Systéme d‘alimentation 7 D B

Dans la plupart des applications les systémes d'alimentation des. propulseurs utilisant le couple H, - O, sont i:turbo-pompes, cela
tiént én pareie a1 volume élové des réservoirs lorsquc Fhydrogéne est utilisé et 3 ce qu'il a'est pas question de les pressuriser ides
pressions élevées. Lemplm de fluides crycgéniques et de Ihydrogéne en partx'ulxcr a fait apparaitre un certain nombre de problémes,

nous en considéserons trois = {16}

— cavitation"des pompes, -
~ fonctiornement des pompes 3 haute pression,
— tusbines de haute énergie.
a — Cavitation
La cavitation correspond-j la formation au sein de I'écoulement des cavités de vapear qu1 diminuent-la performance de la pompe
2t des circuits hydrauliques. C'est un procédé-d de vaporisation .03 interviennent des transports de massc et d*éncrgie. Ce phénoméne
ingervient tout particuliésement dans les pompes i hydrogéae. Soit un écoulement libré 3 la vitesse v,, la pression statique étant p,, si
p. est.la tension dé vapeur dis fluide, le paramétre de cavitation“est donné par:

={po "[’r) / (pv}l2) .

Dans la technologic des pompes on introduit une hauteur (htad)

de sorte que : ’
- K=(H, —Hy) | (v3i2g).

g =accélération de la pesunteur.

Les performances d'unc pompe avec cavitation spnt cn général présentées.en terme de pression d° asplranon {NPSH = Net Positive
Scction'Head, ct du rapport' 0. Unc, ¥ étant le cocfficient de hautcur (Head cocfficient) ¢ = Ap,pu.-, ve ¢tant lz2 vitesse d'entrainement 3
la sortic de'la pale, Ync correspondant i la valeut de ¢ en Pabsence de cavitation. La-figure 26 doane les variations de ¢/¥xc-en
fonction de NPSH:pour différentes vitesses de rotation, le fluide étant I'hydrogéne. Leffet de la cavitation diminue lorsque le paraméwre
NPSH augmente. Le functionnement d'une pompe avee cavitatior demeure un probléme complexe et est encore assez mal connu, [17].
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E . © — Fonciionnement des porepes & haute pression |18}

A faible débir on sait qu'uns pompe fonctiozne mal, des fluctuations de Ix pression apparaissent dues 3, des dccollcmcnts le long
des pales. Ces fluctuations peuvant 2gir sur les phénoménes de caviration. Les hautes pressions nécessaites correspondent i des débus
faibles donc i la possibilizé de décollement:es>formation fe long des pales d= remous provoquant des variagions périodiques de la pres-
= sion. Létede de cc décollement est complexc ctnécessite unc glomérrie particuliére des. pales comme Pindique la figure: 27-telauve a-un
rotor de-pompe pour. I'hydrogéne de-maniére 3 éviter dans lé rotordes gradients 1op importanti.

:j R

9 .
3 . .
g Fig .27 - Large flow. hydrogen'pump roter
8

k= -

% < -
B , ¢ — Turbines & haute énergie

b Les pompes a hydrogéne nécessitent une puissance élevézspour amencr lé liyuide a un niveau de pression suffisant.:Cette puissance

demandée est due  !a faible densité de 'hydrogéné. Cetee, puissamc prut étre ubtenue si*on utilise comme fluide pour entrainer la

E turbine hydrogéne qui a une chaleur. spécifique élevée par rapport & des gaz de combustion conrants . On améliore le rendement dé la ’
§ turbinie en utilisan~ dés-turbines.d étages maltiples. (voir fig. 28;. L ‘emploi.dectelles turbines.comphque-les problémes technologiqués.
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k. 11,7 — Systéme de propulsion 3 haute pression

L'organisation du systéme d'alimentation i turbo pompe peut se faire de diverses maniéres, Dans le cas du propergol Hy ~ Oy, le

R gaz actionnan: la turbine peut étre alimenté en hydrogéne gazeux scul, en hydropéne et oaygéne avee combustion dans le génerateur a

un rapport de mélange tel que la température soit suffisamment bassc puur la bonne tenue des aubes de turbine ou biva avec combus-

E tion de H, avec Q, , les gaz-étant refroidis par un diluant (H;O par exemplej, ce qui nécessite un réscivorr supplémentatre.

Les gaz issus du générateur aprés passage dans la turbine sunt ensuite éjuctés et cuntriouent & la poussée. Un  solution plus mteres-
sante 'Fig. 29° consiste A injecter les gaz dans le foyer de manicre i étre utilisés plus efficacement pour la oropulsion, c'est ce qu on
appelle te Topping Cycle. Les performances de ces systémes sunt données sur la figure 30 ol sune portecs les variations de 'impulsion




uij -

spécifique en fonction de la pression dans le foyer. Le systéme.3 gcncrztcur de gaz avec évacuatigh directe 3 l'extéricur conduit & une
pression optimale correspondant 3-un maximum de pcrformancc Le systime-3 Topping -..yclc,,ur contre augmcntc avec la pression et
suit assez-bien la courbe théorique. Cette solution ést donc intéressante-et doit étre utilisse’ g:our la mise du poing de propulsetir 3 trés
hauze pression, ce qui permet (fig. 31} de réaliser des,propulseurs-plus compacts.

Topping.Cycl€ engine Gas genetator cycle engine
Without [
precombustion ‘| With pn.combusuonl Gas generato: system ;. Tap-off system

e.g RL-10 1 ‘e Pill )l c.g,.;-Z
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:Fig. 29 - Topping ond bleed cycles
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Fig. 30 - Specific impulse of topping cycle Hy-0y r = 5.56 (18}
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18— PrcbI3mes posés par le groupe féservoirs: -

L'emploi de liquides cryogéniques a fait apparaitie de nouveaux problémes dans la-mise au point des systémes. de propulecn-sjoutés
3-des problemes:inhérents & tout liguide-comime le‘bikotterient sous i'effet du mouvement Jiu-yéhiciie.-Cés problémes sont relanfs i la
protéction thermique, & Peffer d'impesanteur, 3 13 préssusisation des réservoirs, au mouvemens des-liquides pendant-le vol.

a.— I;ibrcctiotu}_xcgrpjf‘ug, {19} - - .

" Pour diminucE:I'évaporation des-crgois cr3 yogéniques il escnécessaire de diminuer au maximuim Fapport de chaleur venant-de Vexte- :
ricur, Comme:Vindique Ta- Biguré 32; des sources.externes peuvent éire le sulkil outla planéte, fe tranisfert se fasant pa_' Fayonren.ent et fes
soisreds internes-sont lé-sysidnie de propulsion:ifoyer et systime d ahmentznon,, lastransmission se/ fznsart;pzx “tayuiinement ou pac
conduciion. Lesrayonazment solaire: étant la:soufee éxternic la_plus importante, il importe dorieniter le véhycule de mansérs a tedaue ‘
i'énergic. transférée, pir.cxemple la harge iitife peut &1ré onstammens otientée.vers Ie soleil de manidre & former. éctan. On- peut cgale-
men:-placer commmie écranle réservirdoxygne ehtee la- Jlargc -utile:et le réservoir d'hydrogine.. il est égalemen:- smpoz3 sant d’uushser
.nc”progection (hcrri:xqga:gig:géscwpgﬂd;: manitre & + ¢ qu'd.la surface I'émission et Pabsorpnon s*équidibrent. Des tethmigues trés legeres
opt-éué-développées, le-patadidre. cafaceéristize du mistérias étant défim par le piodurt de'la- corductbilite thermigue et deis densute.
La solutions la*pl s eificace \onsiste ¥ uriliser; des c3uches muluples isolées thesmiqueiment et réfléchissantes alufmivm + couche isolan-
;.- Cétte. solutionsest néiile s i duetia j.\roxec'xon par-mousse plastique.-Le aansfert dé_chaleur-paria.paroi mduit un munvement du
l‘qu.& dauslg 1éservoir-avec une stratification dusliquide et possibiiité de furmation de bulles dé vapeur yu s'éeviient vessiia surface
fibres Catreffeeést56Rie § per un2-inje¢+ion, d'hélium 4 la base.du réservoir ou par un brassage du-liquide.
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Cet effex Exzenvicds h:zquksfwaag@mch-c,l.m sepiziceoes sux fotess dteertie 5= p by, O -Fut b season
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¢ — Prenvurission des réferroits -

Qzel gie soft ke ryseime dalimentation 3 gresioa eéefrasarice oo 3 teebopomnge. i o2 nécemmie de prisswins ks réservolis ex c2
disposisif peur constiteer woe pact Emporiante da poids de Fensermble, pragieelitrement avec los Bgrides eryopinigres cir Fhydrogine a
eae faible densied (volome do réservolr imporeans). de phes b températeze basse do Bqride &intinue b températere &o oz infecté, ce
qri nécassite vac mase phes imporranze de gaz. ke caloed s syseéroe de prassesisation ez ta probléme diificile ez =% pas reqe de

'ﬁ!cmn's—zm:ea.ilmpccmmmﬂdcéan!m‘:qm:ncdctbz"«hngcmm!cpzdcm-mmekﬁqmde i:gu

ez b paroi do réservoiz, ke Equide er b pioi de réservnein. Le rransfert de cmusse entre gaz en sexface do Eguide porosuize de Ién

tioa do ligoide est également difficile 3 éxaluer avec précision. mek:éé-@éc&::ga(wée:;’z&:g’c}.mmc&es:un’fmzip
ce bz rémpénatere dans b= Bgeide. ‘

Difféz=nzs sysitmes de pressusisation. ozt é6€ mis au podr qui dotvest avoir ks qralités sefranres
— faible masse

~ kaute fiabilizé -
-~ mis¢ en cewvre rapide
~ gaz compaible avec le propergol.

d— Ballotterer:s

Le liguide contenu dans les réservoirs peus osciller sous Feffer du movvement de Vengin. Ce mevyement entraine des focees ex des
moménts par suite du déplzcesnent du ceirtre de grasité. Ces fosces batérales petvent érre crjtiques pour b saabilité éu véhicule. Le
mouvement du liquide intensific les échanges i Ia surface du-liquide ec dans cersains cas un rrhnge gaz-diquide peot Zire injecté dans’le
foyer. modifiant les performances du systéme. 1l ezt donc nécessaire d'éliminer l= mouvement par Femploi d'écrane qui1 amortissent les
fluceuations ou en augmentant la viscosité du liquide {gélification) {fig. 33). La gélificasioni est cependaiit difficile dans ke cas de hquids
ayogénique.
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Fig. 33 « Effects of control devices on closh forces-[16]

11,9 -~ Instabiiit de combustion — Effet Poge:{20]

Lés systemes utilisant les propezgols hydrogéne oxygéne sunt le siége d'instabilités de. combustion ct comme dans les autres systé-
riies on rencontre fes instabilités de basse fréquence lides au temps de combpstion du propergel et-lew instabihieés acousuques dont la
fréquence cst définie par Ja géométrie du foyer,

Les instabilités de basse fréguence peuvent dans le cas de gros propulscurs étre couplées avéc. les wstabilités du type acousuique.

Le choix des paramétres de fonctionnement du propulscur peuvent stabiliser Jo systéiae, les parametres unportants étant Ia tempe-

_rature d'injection de Thydrogéne, le rap~ rt de mélange, Ie rapport des sections de Viniecteur d'hydrogéne et d'oxygéne, la pression de
£ PP 3 ) ¥ ¥g! C

fonctionnement du foyer. La figure 34 définit les domames de stabilité dans le plan température d'injecuron de 'hydrogénce, rapport de
fuélange, le domaine stable se situc vers les hautes températures d'injection de Phydragéne, La forme de Imection peut également
changer le doniaine de stabilité. Comme le montre la figu.e 35, le ‘_maine de stabilité est fonction du rappore des surfaces d'injection
de | hydrogéne et de P'oxygéae, la meilleure situation correspundant A une surface identique pour le combustible et le combarant.

Uétude théorique de tels systémes a été possible grace & lint.oduction dans 'équation de chambre du déla de combustion qui est
_ici li¢ a fa formation des gouttes d'oxygénc.
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Les inszabilirés du tyje acoustigue sont trés souvent préserites dans Ie foyer. Elles peuvent Eueramescies par. des écrans placés prés.
du pha d'iajecrion. Le modele plus importane érant le mode tangentiel, ) est nécessakze d'empicher la rotation de ha masse gizeuse.
Les écrans sont donc radkux comie.représentés sur- Iz fizure 36 et sont refreiGis paf une injection;d hydrogéne. La figuie 37 indique

-Guelgaes conceprions d'écrans refroidiz. La fizure 38 donne un.drdre de grandeur des débits d= refroidissement. Avee ce type dinstabi- .
Fg, ke choix.de la surprescion-dinjeciion durcomburant ex-du-vombustibk: a-de“iimporzanee. ‘
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Le cople: h)(‘mgcne oxygéne:n'éstipas hypugoh e ét lc\dcm

LA

g hmqucsuont utilisées.:. - ) - ’ co -

Few Ny a

- Liapportiéxtéricur d inergie- (généraleiiént § ioyens: pyrorcchmqucs ou. bru.curs aumlxaw's, ;

- L’unhszt:on d’un ergol hypcrbohquc associé'a AN tndes éléments du. couplc &st-d ire._soita:’ hydrogcncwou 8 !'oxygcnc. Cette

.technique ést. représentéesir:la hgure 42:iDans e plan d jection-est ménagé: un:injecteur de. ﬁuor hypcrgollquc avee: l'hydragcnc,,la
:combustion dcmamn: Lavee des dcials det lordrc de I3 nvﬂls"condc. a combu«mon estinitiée d

_nivesy dés:injecteurs élémentaires.. La
figure. 42 indiquela dnstnbuuon des i injectetts Risgr darie'le, plan-d’injéction.C nepcuz cg...exncnt uuluzr du tncth)lalumlmum 33! £rgo:
lxquaavec-‘l'oxygenc. : ] N

-~ emplond‘addmfs qui tendent:le-systémie Hy pcrguhquc. L'szons bifipdiidgfv(l".j,oa\‘)z‘glj!ué dans Poxygéne i a;§ qoh&%htr:{{(qns‘.
de’ quclqucvpour milley-fend.le systénie. @y, —Hy- hypcrgohquc. T LT

La l'umagc érila montéeen pression reste une partie.d dellcatcact dangercusc dii- fo'xcuonncment 'di; propulsevr ¢ st _pourguioi cecte

séquence doit.étre, rcglce avec beaucoup:dersoin en.ce-quiconicerne le: rcglagc.du debwdcrcomburant et du-débit:de combusablef par
une"guverrurs:prograssive des vannés. . - - -

Unie. séquence d'alliiage est représentée sur:lafigure 43, o

Face view of lnjggtor . - - o
Gastous >°¢;l::m, B
Hluprine OMEN
injector- i )
plate - )
+ Gaseous L \\,
“fluorine Chamber
¢~ flange ~
\
‘ 1% - Gl
Fluonne -~ = of : “hydronen
¢ ~‘Iniec‘lqr " ; = K Ucuid
AR e LU -
" | u"!‘ ; .,”4 ~eaygen -
N / HY
Fuelinfet ; 7P
Gaseous / ”:
fluorine ' 258 /
Oxidi LGaseous fluorine Gaseous %
xidizer ¢ hydrogen
inlet ¢centerline y /
¢ N
/.
. ) /
}l Steel
13
Chamber 1" oz
o 7 tiange </, she =

g

Fig. 42 Ignition system - Hy.0, {10]

11— PROPULSION NUCLEO-THERMIQUE

Sans étie.arrivé & un stade opérationnel, la-propulsion nucléo-thermique a fait ces derniéres années d'énoumes progrés depuss les
ésvais des réacteurs Kiwi de mai-1964 jusqu'au réacteur Phoebus 24 dont le volime est deux fois et demi celui du Kiwi, Cé réactedr de
5000 MW.cst destiné a équiper l'engin Nerva de.200 000.1b de poussée ; il a été essayé en juillet'1968 & une puissance de 4 200°MW
durant "0 minutes. Ce propulscuf correspond a Pengirs Nerva 1 fonctionnant comme deuniéime étage de Satuene V, une autre version.
de Pengin'Nerva aurait un. poussée de 75000 Ib et serait. placée comme 38M€ érage de Saturne V, le systéme & forte poussée étant
cependant. préférable. Avec cessystéme de propulsion nucléo thermique, il sera possible de doubler la charge utile actuelle. Ces versions
ne seraient opérationnelles qu'aux environs de 1977, [21] [25].

11,1 —~-Principe de fonctionnement [22}

Le schéma d'un propulscur nucléo thermique est: représenté sur la figure 43, Le propulsif, généralement de I'hydrogén. gazeux, est
chaufté par une réaction. nucléo thermique dans un-réacteur. constitué par le maténau fissible, généralement de I'urantum-ennch ayanit
‘comme support du graphite. Ce comb: tible est placé autour de tubes & travers lesquels circule hydrogéne. Cet échangeur éléve la tem-
péruture de 'hydrogérs qui est ensuite détendu dans unc tuyére. La distribution de la température. dans le réacteur vorrespona 4 la
distribution du flux de neutions pour-rendre cette distribution plus uniforine, un réflecteur entoure le reacteur, généralement constirue
pardes plaques de Béryllium. La réactinu-de fission est contrdlée par des tambours cylindriques placés dans le réflecteur,
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-Fig. 43 - Schematic drawing of nuclear rocket engine

La réaction de fission est initiée par des neutrons et, libérant dcs neutrons, la réaction peut se poursuwrc. Le nombre de neutrons
v libérés par neutron thermique absorbé est de 2,41 pour I'U?3%, 2, 51 pour I'U®S ¢t 2,91 pourle P, 2%, Liénergic libérée par noyau
est de I'ordre de 200 McV dont 80 % .apparaissent sous forme d'énergie cinétique, 1 Ib d'uranium correspondant i un cube de 2,8 cm

.dé-1.8té libére 9 10'? cal'ct 1 gramme de matiére par jour correspond 3 une puissance de 1 MW, Oi dispose donc d'une source d'énergre

supéricure A celle mise en jeu pour une réaction chimique, mais il convient de modczer cette source pour ne pas déeruire: 'échangeur.

‘L'hydrogén~ coinme dans un systéme chimique sert au refroidissement de la cuyére, une partic étant dirigée vers la turbine, unc autre

vers le.réacteur. ‘Les problémes de réservoirs, de syrtime d'alimentation ct de systéme de refroidissement sont donc analogués & ceux
que nous avons exposés au chapitre, précédent, c'est pourquoi nous n'exposerons ici que quelques problémes particuliers. Nous en exa-
minerons quatee: le probléme de I'échangeut, le fonctionnement du réacteur cn régime permanent, le problérie des matériavx, le
démarrage et le-régime transitoire du réactour.

111,2-— Echangeur thermique

L'échangeur est destiné 4 porter la température de I'hydrogéne de la température Ty i 1'entrée de I'échangeur & la température. T,
4 la sortic. On admet que le combustible et la structure définissant la surface d'échange sont & la température T. D'un point de'vue
technologique il faut tout d’abord que I'échangeur soit compact, il faut donc concevoir un systéme de grande surface d'échange dans un
faible volume. Ce critére est important mais la solution choisie doit étre techniquement réalisable car la puissance par unité de volume
est également trés importante, de Pordre de 3 500 MW par m?, la température Ty, est souvent voisine de la température de fusion de
certains atérisux constitu..at le combustible et I'échangeur. Une optimisation .2 ! echangeur conduit & des passages de fluide de faible
épaisseur {quelques millimétres;, il faut donc assembler avec préuision les divers éléments pour éviter toute surchai ffe locale , il faut
tenic compte également des déformations du matériau fi. ile vausées par la température et lc bomb.rdement neutromique. Dans de nom-
breux cas I'échangeur est constitué de canaux cylindriques 3 section carrée ou hexagunale. La géumitnie de la section est importante,
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L'échange se fait par convection en régime tuzbulent. Pour un-tibe de-longuedr:L et de-diamétre hydrauliqué D, le coefficient de trans-
feet-par convection est donné par la relation :

3

_I_}_{_):__ 025 RS P4 (.W) [1‘“?,3 (l%)-o.-l] :

- ”’r“‘*"&'*—

A R, 'P;; Ty éwane évalugs au scin de éceulement, Ty, 3'la paroi, §'il 'y a: jas-de perie la conservation-de P'énergie conduit i la rela-
tion :

A, (Tm,~zi:2"1!) 2t (hy <hy) = 4

A, étant:la surface d’échange, st le débiz-de propulsif et'h, et fiyles cnthalplcs du prop.dsxf i Pentrée et Mla sortie. 1! est également »
important de ‘caleilér. 1a chute de. pression. dans le canal de l'échangcur. Nous'avons'vu-que l¢-diamétre des tubes étaient de l'ordre.de

2 3 3 tm, Palimentition-de tels tubcs est comphqucc par suite dés instabilisés- «qui puven, .eitidre naxssancc dans le*tubic, une variation o
W de débit pouvant entrainer des, points.chauds et une fusion du. tubc. Ces ingrabilités dépcﬂdc*x'&u rap,)ort . En écoulement

LTSN
‘
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laminaire dss instabilités dpparaisiént pour ¢ >3,6, en écoulement turbulent l¢. débit.estustable.
-3 Par suite-de la variation de la viscosité avec la tempétaturé: pour une méie surpressicr. iy~ po On peutcayoitideux. régimes possibles.

"3 ~ Fonctionnement du réacteur en régitne permanent

¢ Le fonctionnement du. réacteur en régime.permanent est défini par la répartition du flux‘de neursons ig-dans le-cceur du,réactéur..
Si i est la derisité de neutrons, v-leur vitesse, le flux ¢ =nv ; le‘taux de production r=Zyp ot X est'la probablhte 6-»colhslon &t suivant

[~
: ‘le processtis nous définissons: .
£ T, diffusion (scattering)
.Z, absorptién “
v X, fission- - .
’ Z. capture
et la section efficace dé-collision 0=%
{
olt N-est la densité d’atomes ou de noyaux, ¢ s'exprime'en barn =10* cm?.
On peut définir un coefficient de multiplication : K
;" ‘o ~ v
H Keff = V—EM =V :'L
. Zap  Z5
N dans un processus simple olt ¥Zsp réprésente le nombre de neutrons produits et Z,9 le nomure de neutrons absorbés pour un:réacteur ‘
: de dimensions infiniés :
) KuazKeyp=V2t,
Z
l/
7 . . * ’- . . » A » <l ’ v afs H 03
: La détermination de la répartition du flux se fait & I'aidé d'une équation donnant le bilan des neutrons puisque la vitesse est cons-
> tante. Cette équation se met sous la forme : i
n_13_p : : . '
28 = 2 & = Production — fuites — absorption
atTvor o P
‘ Grice 3 Ia théoric de Fermi cette équation en tenant compte de la diffusion se met sous la forme : ‘
. - . -3
¢ %%f=DV’¢-Ea¢+EmK..c”’, B
;'f
’ ol intervient le.cocfficient dé diffusion D, le temps de Fermi 7 (Fermi Age) c'est le pseudo temps «L? et le Laplacien (Buckling) prove-
nant de la résolution de I'équation de diffusion-des neutrons qui échappent A la capture. En régime permanent %: 0 en posant
L? =DIZ, , I"équation précédente devient-
S ‘ -
) 1,4 1 n?
Vig+ k [Kae?'r = 1]p=0, ‘
‘7 Les neutrons échappant & la capture répondent 3 I'équation : )

Viy+By=0.
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‘La valenr:¢titique de B correspond 3 -

BLI =K P -1, -

; et dépénd de.la géométric dis réacteur ; pour une sphére par exemple, la valevr de B=N'R (R/étant le fayon de'la sphire) et le flux
; est donné par-la relation :
¥ _'sin Br
Jpp Br
. au point courant r de la sphére. -

: Pouir uh ¢ylitidre de hauteur H et de rayon'R :

B = (I 3 (24052

(I + (2405,

2 sin T2 J, (2405 L

: % sin HJO(ASR)
oil intervient la fonction de Besselt J, .
Le facteur de multiplication cffective étant &

. -K-c'Bi‘r

Koo K™
HETF LB

lorsque : B¥*r <1

K. K.

Kor = RNe, = -
NETFBT(LE T 1F Bl

M? =surface dé migration.
‘Pour les modérateurs ajoutés au combustible on .obtient :

o B iy s ok Fomrin g omt o  mme] e gL

i ’

- ¥

!

; - T L ”

i < . I*(cm). | (cm?®) | M {cm).
f, - - A,.~ £ N
E “H,0 | 2,88 [ 33 6,43
e i

> ; D,0 | 100 120 | 101, | )
E < Be 23.6 98 | 25,8

) e 50,2 | 350 | 53,6

L’action du réflecteur peut étre traitée de la méme maniére en considérant une-équation donnant le bilan dé ncutrons dans le
‘ réflecteur du type :

D, V2\0, - Zar eor=0.
A la surface de séparation du cceur et du réflecteur; il faue éerire Iégalité des fluy :
Yr =¥e a r=R

ct des gradients :

\ () Vg =De Vo )r=R,

Le régime de fonctionnement du cceur correspond & une position des barreaux ou des tambours de contréle, pour chaque position,
des équations similaires donnent la réparticion du fluk.
En instationnairt 1'équation de répartition du flux devient :

t -
B %%‘f="‘7’w-z,¢-zaw<.e"’"
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les solutions érane de la forme : p=P (r) O {1)

__l__ 1d0_ ;2 Vi _ BT __ gty 837
) 12Tk (B*LF + 1) =Ko,

Ry
P
! .-

-

, L unteinps de
_*.J‘g,,!z, e

e
S

‘Nous introduisons uri temnps: moyen-d'absorption L= & @un temps de diffusion dans un réztteur co et I=
diffusion dans un réacteur fini de.sorte qué : i o

&

BK=Kg-1=L40 - :

b o At
b

AK .représentant I'excés de réactivité de sorte que :
o 0=0¢T

olr intérvient la période

red ol 1 .. 1
: AR Zjv (1+L°B%) KoeB™ _ ., -

141282

3 11,4 — Matériatix

le choix des matériaux.

- Les matériaux constituants les c’léqncngs combustibles doivent supporter les charges thermiques importantes et o, doit étre le plus
élevé possible.

— Les inatériaux,du modérateur ct du réflecteur doivent.correspondre a une faible absorption :

=

4 0, petit (G, =0y +0c)
o  petit
o Slévé, _

: ce sont en général des matériaux de faible densité.

~ Les matériaux de contrdle doivent avoir une valeur de o, élevée.

Dans les éléments constituant le ~ nbustible et contenant la substance fissile, le graphite ct le tungsténe-sont utihsés.
‘ - Pour le modétateur ct le réié ceur, le Béryllium et I'Oxyde de Bétyllium sont intéressants.
~ Pour les éléments de co.crdle les composés du-Bore peuvent-étre employés.

. i11,5 -- Régime transitoire [23]-{24]
‘Le fonctionfiement du 1éacteur et régime transitoire-correspondant.au démarrage du réacteur, au changement de régime vu i
. Parrét du propulseur,-pose des problémes complexes faisanc intervenir sur le plan théoriyue un certain nombre d.équations relatives :

— au transfert de chaleur dans Péchangeur en régime transitoire,
i la répartition du flux de neutrons (densité n;-ct des neutrons retardés (densitd Cyy (6 groupes), les équations étant de la forme:

' oéfinissant-la cinétique du réacteur,

~ 3 la réactivité du réacteur lide aux tambours de contréle,

au fonctionnenicut des pompes et des conduites d’alimentation en régime transitoire,
au refroidissement de la tuyére,

au fonctionnement de la chambre en instationnaire,

au systéme. d’alimentation de la turbine,

3 la dynamique du systéme turbine et pompe.

g
1

Tout cet ensemble compleac rassemble unc centaine d*équations détinissant le régime transitvire. La muse en route du propulscur
est, par rapport au systéme chimique, longue et demande plusicurs sccondes.

e NGRS Mg Ten v L, tree s

Les qualités requiscs de tenuc A haute températyte et de comipatibilité avec le propulsif, e, out sous irradjation intensesrestreignent
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En ccirclusian, on pevt dire Qve les performances d’un réacteur nucléaire dépendent fortement de la mise en cuvie de nouveaux
matériaux ét des progrcs dans ha fabrication des réactents et des pxcccs délicates qui le constituent. Il semble pour linstant que les
prob!cmcs soient plus faciles 3 résoudfe sur des réactrurs de forte puissance. conduisant & des: nnpulsson. spécifigies dépassant'800
secoiides. Nous n"avons pas- p:u'c des pmklcmcs de protection ay sol et en vol costre le rayonnement, cc,aroblemc peut dans une
certaine mesare’ limitér Femploi de ces syisemes:

AV — CONCLUSION

J1 ne,nous - pas été possible dans ce court#uposé de rentrer dans le détail des problémes importants qul se posent dans la-propul-
sion des véhicules: hypzrsoniqies.

Dans le cadre de I propulsion chimique il semble qie les systémes 3 hydrogéne —‘oxygéne seront les plus utilisés au cours-des
prochaines années. Ces systémes peuvent encore étre améliorés en-utilisant des propc?gols contenant des métaux ou des hydrures méra-
liques.cersont les triergols. Ces systémes d doivent faire-appel & uls techniques de propulsxon hybride. Les performances peuvent giicore
‘@tre améliosées en essayant d'élever la ,pression dans le foyer, la borne supéticure étant imposéé par la tenue des,matériaux.

‘A partir de:1980 et pour certaines missions la propulsion nucléothermique peut remplacer fa-propulsion chimique, mais dans ce
domaine de fiombreux problémes restent encore i résoudre.
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= ; - PARTIE 3 -
i -C - V
: : STATCREACTEURS
e :
| ‘par
: > , Roger MARGUET. .
;
5
b » ~
: INTRODUCTION:
. e Comme tout"moteur aérobie, le statoréacteur puise son.comburant dans latmosphcrc. L'absence de,tour mécanisme tournant dans
kS le compreszeur le différencie csscntlcllement du turbordacteur. L’air capté recomprimé statiquement est énsuite brlé dans une chambre
“ de combiisticin avant d'étre. -jcctc a graiide vitesse vers Pextéricur.
- >
¥ - De nombreuses missions atmosphériques, analysées lors de ndtre premiére conférence, s’offrent,3° lapphcanon du statoréacteur :
: ;
3 avion hyperscnique, lanceur de satelliies, intercepteur militaire. 1l peut étre uitilisé-soit comme accélérateur, soit comme moteur de
g: croisiére. Tous ces statoréacteurs se:compasent de trois éléments essenticls :
‘ £ N
3 - = la- prise d'air,
1 : —le foyer de combustion,
e . — Péjecteur.
13 ,
3 Les performanices dépendent en premier chef des qualités de chacune de ces trois fonctions.
[
E: . Notre cours comportera, cn premiére partie, I"étude de ces différentes fonctions aifisi que les performances générales qul en décou-
b - lent.
4 . En deuxiéme partie, nous abotderons les problémes d’application et établirons I'intérét théorique d’une combustion supersonique
, dans la chambre lorsque.les vitesses de vol hypersoniques atteignent ung ceftaine valeur. Les problémes technologiques seront examingés.
E dans le cadre d'expériences réalisées ou en cours.
. De cette analyse, nous en dédairons quelquss conclusions Guant-d Pavenir de ce type de propulscur,
- A
H < CARACTERISTIQUES DES. STATOREACTEURS
.:‘
b ' .
4,1 -- Généralités
R
1,1.1 = Principes généraux
> -
b Dans sa forme la plus conve.tionnelle (fig. 0) le statoréacteur se présente sous P'aspect d’un long tuyau dans lequel l'air extérieur
est capts, mélangé 4 un combustible, puis brélé et éjecté & 'autre extiémité avec — si possible-— une quantité de mouvement maximale.
pe o
e - »
e . i
< i
e . l
8 . |
b ) I
3 <
{4 ‘ < |
3 ] '
R Admission Diffusor end Combustion end  Throat Ejector end
E>
. e 0 GING
v . . . s o) ~
Air intake + diffusor Combustion chamber; Ejector ]
,1 - hr bt i -
4 .

Fig. 0 - Symbols « subscripts,
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Coiaime tout réacteur, la poussée dé cé propulseur s'établic en appliquint le théoréme des quantités de mouvement entre Jes sections
de sortie et d’entrée du réacteur: )

La-¢onception d'unstatoréacteur. est touté entitre consacrée i Pobtention de cette quantité de mouvément maximale qui, en
premire approximation, dépend:des processus thermodynamiques internes, d"aérodynamique et de combustion.
3 -Deux t types ¢ d'écoulement peuvent en effet étre réalisés ;.

Ebgulemem mb:omquemume

Lénergie.cinétique de Pair capté est transformée eni énergic potentielle (forte pression, basse vitesse).. Avant dére brislé Lair est
éjecté-d I'atmosphére par l'xntcrmcduue d'ufi col  section sonique. Clest le statoréacteur conventionnel & combustion. subsonique .

(fig. 1a).

{rare)

.

P

S |

_ o - Ma1s) [M=4)
p ‘\..:'”"Q

> la-n022L1 5

v‘-——-—-‘_—-— m}"

O
b
3
TOISNIWOD
o~

! Fig. 1 - General. :
o) Typical ramjet engine with Mach number profile.

o2 B)-Tynical-ecramist.engine with Mach:number prof

Ecoulement supersonique interne (Scramjet) -
L'énergie cinétique de I'air est conservée dans sa presque totalité. L'apport de chaleur se fait & vitesse supersonique. I n’y a plus :

de col:sonique mais une tuyére entiérement supersorique, c'est le statoréacteur a combustion supersonique.
Nous.verrons que ces types de statoréacteur ont un optimum pour des vitesses de vol:différentes (fig. 1b).
La figure. 2 schématise les conditions internes de fonctionnement de ces 2 types de statoréacteurs.

Subsonic combustion Supersonic combustion

r i e s s St i i A

v)

Veloeity (V)

Pressure (p) (r) .

Temperature() A \ ©).

Fig, 2 - Typical internal conditions.
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£,1.2 - Cycks de fonctionnement (y. 3), - -
- On peut xeptaen'er dans un diagramme-de Mollier (Ertba!y:e-x:r:ropae) Févelution thesmodynamigue du statordactetr. convention.

nel et du s:atoréacteur 3 combrstion sipersonique =

01 compression de la prise d'a&
12 appore de chaleur
3 détente tuyére (jusqu'i la_pression-p, ).
A pytir. d'une certaine vitésse de vol, 'augmentation d'e mrop;c AS du statcréacteus. conventionnel est plus imporrante que celle
du statoréacteur i combsiscion supers ~ique ;.il y a aloss intérée 3 unhs;r Ia:combustion supersonique.

SUBSONIC COMBUSTION

SUPERSONIC COMBUSTION

OL- r [\\Campresslan

4. (Air-intake)
Y 7, 2, { Combustion
3 -2
L

) bt 2——3
E Py [Expansmn

ENTROPY —= S

Fig. 3-"Comparison of theoretical cycles {or subsonic and supersonic coribustion ramjets..

1,1.3 = Doriaine.de vol

Comme nous l'avons déji mentionné lors de la premidre partie de notre ¢xposé sur le choix du mode de propulsion en hypersoni-
que, le.statoréacteur peut étre utilisé soit comme moteur de croisidre, soit comme moteur d'accélération.

La définition de son architecture et de ses structures dépend de la-mission.

Le corridor de vol [altitude, vitesse], généralement admis par les spéeialistes du vol sustenté hypersonique, compte renu Je-cette
mission, apparait sur la figure 4. ;

En croisiére, fa néeessité de disposee d’une portarce au prix d une finesse aérodynamique acceptable et des flux thermiques
compatibles avee une tenue permanenve des structures, conduit A limiter le domaine d%évolution du véhicule,

En mission d’accélération, les poussées élevées recherchées ne peuvent étre obtenues que dans les basses couches de Patmosphére ;
la durée de vol sera réduite et I'équilibre thermique des-structures ne sera jamais réalis¢, Des solutions-techniques particuliéres pour
résoudre les problés:cs de structure scront spécifiquss de ce type de mission.
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Hypersonic tegime

_ . Thust
‘5> fuel mass -

Hyd:ogen ficled s
- Scramjet
t

= - - 7 - “~ Rockets —
§ L s i . 1 RPN | MU 1 Y L — ,"
E 0 2 4 €6 & 10 12 14 I6 8 20 2z 2425

- ’ a)

Az !

3 90 = . —— Lifting limit x
t- - B N A ; 1 . 4
b
f -

E: i

X0 !

3 1

3 ;

!

o

Y ;
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3 ;

E |

3 !
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13 i

!
i

3 b)

(

Fig. 4 - Ramjet flight performances.

? ]

| o) Specific impulse.
’. !

¢ , .

A i b) Flight envelope.
E | )

¥

K a

Ero

B !
K - 1,1.4 — Ambiance interne
e Les conditions de pressicn i de températme < pendent- évidemment-de Paltitude, de la vitesse de vol ¢t du.modéle-ce statoréacteur

(3 combustion subsonique ou supersonique}.

Les températures ctles pressions intefnes de I'air recomprimé en hypersonique sont portées sur la figare 5. Les températures dans
la chambre de combustion apparaissent sur la figurc 6.

On remarque en particulicr sur cette derniére figure, que 'écart de température, entre les gaz de combustion 7y, et l'air recompn-
mé Ty, , sc réduit au fur et & mesure que la vitesse augmente.
A Mach 10 cet écart est riul ; P'apport dé chialeur est alors absorbé par les phénoménes de dissociation. Comme nous le verrons,
: cette énergie peut dtre-restituée particiiement lors de la détente supersonique de Péjecteur.

Notons £n outre que la combustion supersonique limite les températures d'écoulement. On n'atteint jamass Ja tempérarure d'arrés.
Les risques de pertes par dissociation sont en conséquence réduites.
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TR Semap—r]

1,2 — Les'semposants dy statbréacteur -

-2 Le statoeéacteur sc compose de trois ensembles fonctioniels essapiieis::
— la prise dair
=~ la chaimbre de combustion,
~Péjecteier:

Analysons'les caractéristiques ce-eés trois compedsants. -

1,3 — La pisa dair {fig. 7)

‘Elle doit pefmettre-:

~ la:ézptation de‘P2ir ambiant,
{compatibilité avec le foyer).

recompressicn-isentropique. ‘T2 prise d'air se.cOnipose d’uné- pointe et d’une caréne.

e A Vo
1 o 4 / A < 2 -
¢ - OO

g
-
|
|
1
1

exzernal ‘ .intemal !
compsession, ! caipitession Diffusor
i |
: A A A
free,stream intake Capture area Throat
.
. Definitions

Captuze area ratio

; A

s

i :U ) ‘C};dg‘/:/e ’Elz dA

Addiuve drag

—*I3 transformation.de I'énergie cinftique de capration en énergie patantielle-avec le minimum d'augmentation d'znticpie

“Ceste 'recorapression s'effectiie par ondes de chss-obliques, ou ondes drcites peu intenses de maniére 3 se rapprocher d’une

1) 9‘ Af‘
) p..’z -_-;—&. Total' pressure recovery
5 . i .
| Remarks : T
P . 12 Vo = velocity
‘ _DK - __l{g/ kinetic efficicncy cotresponding to expansion to pressure
5 o Ve ,Po (the total pressurz==.p, )
P /;[p - A;g = dir enthalpy

Fig.-7 - Air-intake,

4 -

.o o

o 1,3.1 = Paramétres caractéristiaues
9 Captation

.. Section tube de courant. capté

€. - ——

Section de captation réelle

A

P € vari¢ cn particulier avec I'angle de I'onde de choc issue de la pointe. 1l dépend de la vitesss de vol.
P par les.levees de la caréne, le régime est dit adapté,

10 S air K A e e

Lorsque l'onde de choc passe

I
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kg ecest Vefficacité ds ha prise d'ais quel'on wtilise parfois socs b forme defficacks cingsique,

Trairée adiiive (g 7) :
-~ C‘,‘:;j‘-'" i f"‘ LH €=1, €.=0 _
- _i»p-rgs ..-" ; ~ -
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‘pression ksentropq e Ealizt azoat

- ~Tyez I
o2 =[l +7-Tl.!'§ (1 JT;IE)] k]

1,3.2 — Amorgage d'uné prise.d'air )
Usc-priss d'air nepeut s"amorcer que si le débie massique capié rr=p, - Fy - Ay - € pest éire avalé per & seceion sonique minizale
Ze la prise d'air A5 Ce qui implique la relation

“; & . - - . -
A K- =2 Ace =Col sonigue (infini amont)

:K:est un-coefficient-expérimental-qii-sient compie-des gaz féels-des-couches limites et-des-phénoménes instationnaires. Si cette condi-
don n'est pas remplie; an doit avoir recours & un déplacement mécaniqiic relatif de 1 pointe ou 3 ds formes d¢ prises d'ar particuliz-
res  (SCOOP) {fig. 8.

" STARTING CONDITION

Am;K.ﬁL.Aco

o-m

Moving spike

- l ———
STARTING PROCESS‘ _ ——— . .

Shape self-starting

- Fig. 8 - Choking of air intake.

. ke c

ool




PN
')L,é’!sa

>
b

e

25

4

‘
AN it PRI g 8bt1 0, plone B R Y O o NP B

1

e M e e i At A0S

Vo

-

vy s e

w3 BTN

4,3:3 -~ Dittérents types dé prise d'sir

_<Elles_peuvent.éure-symétriqucs, axisymériques, bidimensionnelles, tridimansionnzlles, & recompression interne ou ‘externe, disSymé-

_ triques; La‘figure 9-nous iaique quelques-solutions. En hypersonigue, les plus-utilisées sont les prises d'air. a%1syfétriques et bidimen-
siginelles. ) )

Axisymmetric inlets

Isentropic

externa! .compression internal ;compression

* . Bleed
_mixéd_compression

spike configurations

_/mg(t/'cbne

e

- prs / isentropic’

blunt nosed" diffuser
Fig. 9 - Air intake - Different models,

1,3.4 — Efficacité cle quelques prises d'air
Sur la figure 10,0 a reporié quelques efficacitds de prises d'air ¢xpérimentales utilisables pour la combustion subsonique ou super
sonique.
Les etficacités 0., diminuent rapidcment avec la vitesse de vol. A-Mach 7 par exemple, ces efficacités peuvent atecindre
0,2 (combustion subsonique)
0,45 (combustion supersonique).

Cette performance est duc en-particulier & I'absence Cu choc dr it de désamorgage, caractéristique des prises d'air étudiées pour la
combustion subsonique.

1,3.5 — Effet de l'incidence

La sensibilité des prises d'air 3 Minudenc: ci-au dérapage dépend de la conception. Les spécialistes savent définir et étudier des
prises d’zir qui supportent 15.3 20° dincidence.
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Fig. 10 - Air inlet efficiency.

La figuré 11 est relative. aux effets de l'incidence sur-I'efficacité et le cocfficient de captation-d’uri¢ prise d'air axisymétrique.

1. Ope —— —_— SUREY

MAX AIR CAPTURE|.

© Bl ey !
1} #AX PRESSURE RECOVERY
.
3
e ,
A

RATIO OF PERF. AT. TO PER

0 4 8 12 16 20°
ANGLE OF ATTACK (o) vof, 1 W.H. Avery

Fig. 11 - Typical offects of angle-of-attack on performance of un axi-symmetric,
fixed geometry nose inlet,
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AN - cucuursa:v:croa"ams e
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b - § . upreo A -
3 - “FIXED-GEOMETRY INLET T:-NO0ELS” )
ko MEASURED PERFOR uuc: X, +
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s a [Ty ) -
3 >
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Fig. 12 --Air/intake wind tunneltests Mo =7 M ‘ : X -
"5:9 iy ! R /’5 sudsalac '
3 Nee® 092 3 oIFFUSER
o -1 N L3S
& N l N .
2 N . ny .. e
bt 2 010 e N o
,, P e o i i
3 o RN .
- v °°° - — i \.f‘a — B
B Fig. 13" Air intake. Losses of éfficiency, 10:08 b L o e el -
3 - s X a 8 9 49
- -FREE = STREAM MACH. KUMBER, -Mg.
Fis - -
L
L Perfarmance of vavicBlegtomtiy inlet madels
: La figure 12 montre des prises d'amr hypersoniques, & recompression subsonique ou supersonique en cours de qualification, (strios- ]
: copie). .
% Notons que les prises d'air & recotpresston supersonique tolérent en général moins d'incidence queles prises.d’air & recompression
subsonique.
E
3 1,3.6 — Influence des couches limites
; ;
L En hypersomque, les conches hnutes prennent une importance fondamentale (fig 13). Elles réduiseirt les efficacités ¢t cngcndrcm
R
i des phénoménes d’instabilité (décollements yuand les gradients.de pression sont trop importants).
N Pour lmiter ces cffets, on a souvent recours i des artifices qui consistent A avaler et A'rejeter-unc partic de-la couche lnmzc a
4 Pextéricur de la prise d'air (fig. 14). -
;’ » 7 - - ~
‘8 1,4 - Chambre de combustion

1,4.1 - Thizue 5

L4.1.1 ~ Apport de chaleur dans un écoulemeit ]
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M 10,2

‘_‘B,lced flow
N Y ..
@

ONERA. R, Ch.  Reou.G,14.10% em! Ioyy; =06

B e Ao
i

wy

AN ARt

v%éf,:v L

Actual:expérimental efficiency

g 2 .
5 -X. T -
: . % . J Extcmal -supersonic compression 94_ ,=0.80
3 {fAﬂ o 0,05) wind tunnel scotter
’; - . » shock efficiency 0.91
o - with .
-5 * ‘Boundary layer efficiency : 0.88
P - G e =
3 - - - 'Intemal. supersonic compression 7 = 0,625
, - z - ) oo
- é S Blecd:and diffusor.: ymxpd_ 0.64
f Air intake cfficienicy: ¢ 7
1 - ’ | ¢ 9-2-experimental” = 0.42° -
5{ _ ~ ) - a
] : : .
' Fig. 14 - Air-inlef Mach 5.
& B . ) .
N “Ther mouynamtquemcnt'J apport:de chalcur dans.un:écculement doit s’effectuer a'la-vitesse<la plus basse possible. C'est en cffer
b !
: pour cette ¢ondicion qiie.Faugmentation s d cntroplc est minimale (26Me principe)
‘%'i -
-4 AcBQ T i .
p As = 5t {7’ maximim-quand la vitesse est nulle - ¥3,)
2 " - - o
-..'.:’l,n - § sy .  us o2 % 1] - -
" . (eri-absence de dissociation ¢t d’ivréversibilitd), - ‘ -
3 . ‘Les.pesformiances sont donc optimales pour une coimbustion en engeint * o (température élevée et vitesse nulle). Mais les
M -Betites-vitésses dans la chamibre condisérit Aides diamétres de propulseur:it © . .5
“ 3 e Rt on o - i3 v v T . ~
L Afin de-hiniiéer. cér-inconvénient, on tolére dans lis éiinsbres.de combustian subsoniques, des vitesses inféricures 4 My = 0,6.
- *Si l'efficacitd-du Statoréacteur ne dépendait.que dela combustion, le statoréacreur ontimal serait toujours & combustion subsomque.
N Comme naisslc.verrons dans?lé prochain paragraphc., -la.combustion supersonique est une solution de comproriis qui tient compte
ot des. cf&ac:tcs réclles de la prise d’air. et dé’ia-combustion et despertes par dissdciations.
¥ s 1
‘Pour ure vitesse, d'entrée.de foyer.dunné 15, ity d.intérée d-rechiercher la loi d'apport de chaleur optimale correspondant. A une
N R Pis awea - H N ) * ’
b aggmentation d’entropi¢ nifimale dans-la zliambre,
< ‘Le probléme est fort difficile , ‘il n'est pas accessible d 1 analysc et nécessite L'utilisation d'ordinatenrs trés puissants compte tenu de
: lac lm.nquc “des réaciions qui évoluén avec I'ambidnce:interne dii-vol.
- Lioptimssation de'la loi.d" Papport de chalgif, suriun véhitule. hypersonique u.ilisant la combustion suparsonique tel qu'un avion de
“ transport, sera fordameritale: Elle fiécessitera Ia présence d'une injection étalde, commandde par wn caleulatenr de bord.
N Examinons dans deux cas simples, mais-non optimum, ies équatiohs qui régissent les lois d'apport de chaleur :
—.combustion A section constante, T
N ~ combustion- 3 preisioit-constante. -
X Equations générales :
¢ 1) Pour Iu conscrvation de Pénergic
Y
-, : : _ 73 s
(1) Iy =hg + = {enthalpic de I'air)

30

- ‘ ‘ . hi, = hy + 4 =hy +f h 8 {gaz brilés) .

- combustible

Ny
[T TR
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2).Pour la quantité de inouvement {théorémé des quantités.de mouvemerit)

. : R A
2) Ax (px +px <VR)+4; (p2 + 02 ‘Vg)‘*'{‘:}’dffi"i ps +p3 V3,
B Ny m—— ~ v '{ (- p— e

combustible - Coale T poussée sortle’

.3) Conservation.de la masse

(3) tio (14 fc)S5hy-Va Ay (1 +fx)=py-V5-A;.
. sl v{; RV v_‘_' S/
aix+combux'liiﬂe gaz brulés -

4) Equations d’Etat

v=f(p; T)
- masse. volumique, enthalpie,
4 . h=g{p,T) entropie fonction de la
pression ¢t de la température.
s =h(p, Ty
Osi nie pent résoudre ces équations en : py, pa, ¥y, que si 'on connait la valenr de lintégrale _a: pdd.

Cetterintégrale dépend de I'évolution:de Ia loi de section de laschambre de A, A5 et dé la loi d'appért dé chaleir qui dépend:élle-
méme d'une grande quantité de paramétres (vitessc, pression, température; paroi, combustible, catalyseur, ctc...).
Malgré les travaux de certains anteurs, cette loi-n'est guére accessible an caleul.

l,4%1—.2¢-~ConTBuEtEogiprcs;ionzconstante
Cette hypothése de calcul permet de trouver une solution au*probléme général puisque
As:
J 4, PAA=P (A3 —da).

De (2) et (3) on établit
Va . .- 1, Vo (2
/= 22 =hy, -4
Vs 1+f’ s =iy 2(1+7) )

Dans un diagramme de-Mollier (air, combustible) on lit S5 ; donc 7.
.Ce type de combustion w'est guére réaliste, la combustion ne s'effectuant généralement- pas & pression- constdite,

1,4.1.3 -- Combiustion’ d.séction ¢onstante
A3
.‘12=A3 '&2 })d.fl:O.
Il y a également unc solution au probléme général. Ennégligeant la dynalpic du fluide injecté, on peut écrire
pour (2) P2t Vizpy+p3 V3.

En combinant les lois dé conservation de masse ct d'énergic, puis de conservation de masse et de quantité de mouvement dans un
diagramme de Mollier, on obticnt les solutions du probléme pour la combustion subsomque et supersonique.

1,4.1.4 — Pertes de pression d’arrét dues 4 la combustion

L'application des calculs précédents permet d'éeablir I'augmentation d'entropic, done la dégradation deila pression d'arrét duc a la
combustion,

Pour la combustion & section constante, cette perte de charge s'établit & partir de I'équation de quantité de mouvement {2,, on
établit facilement

Ph_w (M) 147,03

pip w@h) TF%AT

avec

o) wit)=fE),
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Les calculs relatifs 3 la combustion 3 section-constante et i pressioni constanté, sont données par:la figure 15.

E—

'-;L_:? Conglont sechon )
+2

\Svbpve_combustion

N NG 1
\..» \%% o
Lt

X
| 5 3 Conslant sechon

| /%/* N ’ wﬁ””m‘c :wﬁ"“‘/{'ﬁo, A
v dl |
002} Mo Cimbe

= A £ dhon| — = - - - ——
X} 0?2* ~0"4 4¢ A "0£

Fig. 15 - Combustion efficiency. (Air «kerosene ¢ = 1.0 Equilibriut flow)

1,4.1.5 = Régime d’équilibre; figé et réel

Les températures trés élevées, de Pordre de, plusieuts milliers de dégrés, rencontrées dans les statoréacteurs hypersoniques engendrent
des phénoménes de dissociation a réaction endothermique

Ex: CO,; %.CO + % 0,

H,anu+%o,

H, = 2H
N, s 2N
- [ (YN

Ces réactions sont d'autant plus importantes que les vitesses de vol, et par conséquent les tempéracurcs dans la chambre, soht plus
élevées, .

Lots de la détente dans la tuyére, les gaz dissociés peuvent se recembiner totalement et fournir. des performances a l'équilibre, s1 le
temps de séjour mécanique dans la chambre est supéricur au temps chimique.

§'il ne se recombinent pas, on obtient des performances en régime figé.

-En pratique, Pécoulement réalisé est intermédiaire, c'est le régime réel, avec relaxation.

La figure 16 donne des résultats théoriques et expérimentaux dans le cadra du kéroséne et de Phydrogéne.
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1,4.1.6 — Combustion subsonique ¢t combustion supersonique

L'augmentation d’entropie interne, représentée par les pertes de pression d'arrée de prise d'air et de combustion, caractérise en

quelque sorte les performances du propulscur

Ce rapport est favorable 3 la combustion supersonique lorsque I'on atteint une certaine vitesse de vol (Mach 7 ou 8 en général),

comme le miontre la figure 17.

Diy

Pio =Mo.3 "M2-3
N’ N~
ptise combustion
d'air

A cet avantage de la combustion supersonique, il faut également associer

— les possibilités de dissociation réduites (les températures statiques sont plus basses),

< les pressions de chambre moins.élevées.

1,4.1.7 ~ Fonctionnement d’une chambre subsonique ou supersoniquq (fig. 18)

Chambre subsonique
“ Cofnme nous 'avons déja vu, Iapport de chaleur dans le foyer est assimilable & un blocage mécanique partiel du col de I'jecteur.

Une augmentation du débit volumique {effet de I'apport de chaleur; s traduit par une augmentation de la pression interne, puisque cette
condition dépend de la section sonique d’éjection qui n’a pas varié.
Si la pression interne augmente, ia vitesse en amont de fa combustion diminue (loi de continuité).

e

Vo
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Without sonic throat, supersonic flow

i -75. -
1%
i
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L Fig. 17 - Comparison of different combustions models. (kerosene + cir ¢ = 1) :
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Fig. 18 « Working of o combustion chamber,
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Lorsque langmentauon de la prcssxon interne, due i Pappoit de chaleur, atteint fa valeur.de la pression maximaie admissiole par ia
prise d dair, “le:zéginic est critigiie (onde de chot droite attachée aux-lives de la-cirgne). Ce-régime: correspond ‘aux-possibilités d'extrac-
tion maxxmp}cs de I'éjecteur sonique.
{ Les différents régimes de fonctionnerment dun'stataréacteur conventionnel‘sofit schématisés par Ia figure 19 €t comparés i une
- simulazign mécanique: ‘ ' :

.- Chambre supersonigue:
La:vitetse de I"écoulement en:amiont-de la-combustion est-fixéé:e: ne Peut étre modifiée (pas de séction sonique) par. la-prise d'air.
Lapport.de chaleut se traduit pir une augmentation-du débit-volumique dans ia chambie ct:@iné féduction des vitesses internes en .
.aval de l'mjccnon.

Lapport de chale:srdoit rester compatible avec'la § gcomctnc de 1a chambre (évolution dis sections) afin d'éviter le phiénoméne de
- ‘ ‘blocage thermique;

mulated obstruction

,,“.

...,-3\;‘
w

e

™

i

7

. - Subcritical operation

5 R
‘; *Fig. 19 - Air intake operation, 4
o

., 1,4.2 — Technique de combustion et technologie

¥ 1,4.2.1, = Chambre de combustion subsonique

. A A

g Elle peut opérer jusqu’a Mach 6 ou 7. -

) L’organisation du foyer. nécessite, pour les vitesses de vo' inféricures & Mach 5, la présence d'une chambre pilote et-d'accroche-

) tanunes.

3 La figure 20a représente une chambre subsonique typique- pour une mission Mach 3/6.

b ' ’
z 1,4.2.2 — Chambre supersonique (fig. 20b)

5,

La vitesse de l'air & l'entrée de fa chambre-de combustion peut varier entre Mach 2 et Mach 4 suivant la-vitesse de vol et la prise
, d'air I' n'y a plus d'accrache flamme. La température d'aato inflammation du combustible doit étre compatible avec la température
& statique de Pécoulement,
3
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b): Supersonic combustion .romjet

Fig. 20 - Chamber organisation,

b s

i . Les problémes d'injection et de mélange
N A -

: Les temps de réaction“prennent une importance considérable cu égard la vitesse de I'écoulement (délais d’inflammation ct tenips de
¥ réaction chimique), ainsi que les problémies de mélange. La tempgérature ambiante joue wn réle fondamental. L'utilisation d’un combusti-
ble gazeux présente.i cet effet des avantages. certains, ce qui renforce lavantage déja évoqué, précédemment d'utiliser Phydrogéne comme
- y combustible aux vitesses hypersoniques (diffusibilité élevée).

Ve
b Température d’auto-inflammation de I'hydrogéne et délais :

; ” Température | p=0,5atm | p=4 atm
- 500 °K 5107 107

3 - . .

. 1000°K 610 510°
3 W 2000°K 510 10°¢
b
e La figura 21 montre quelques principes d'injection et de mélange utilisés dans une chambre supersonique :

3 — combustion aprés injection pariétale,

A — combustion apiés décoilement,

2 — combustion aprés choc.

5 . . . ]\ e .

b Aux vitesses hypersoniques supéricures 3 Mach 7, des longucurs de chambre de 10 & 20 em sont suffisantes en utilisait ces dispo-
v sitifs. Aux vitesses inféricures —~ les températures statiques de I"écoulement étant plus basses — ces longueurs ne sont pius compatibles. 11
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Fig. 21 - Technical injection - Suparsonic combustion.

faut avoir recours & dus artifices, catalyseurs, accroche-flamme ou réchauffe de I'hydregéne (par échange de chaleur avec les paross par
exenpic). )

La figure 22:montre Vinfluence de la température sur la combustion de 'hydrogéne pour différentes vitesses supeesoniques.

: 1,4.3 — Choix du combustible (fig. 23 et 24)
Mais si, - comme nous venons de le voir, -les qualités thermocinétiques et énergétiques de I'hydrogene semblent bien adapeées a
la propulsion-hypersonique, d'autres aspects peuvent intervenir dans le choix du combustible d’un véhicule hypeisonique
— compacité {trainée minimale)
, - stockabilicé.
Ces deux critéres pénalisent évidemment I'hydrogéne masse volumique de H, liquide 2 0,07 et température de stochage 23 °K.
Le choix du combustible dépendra en premier chef des caractéres de la.mission
— accélération
~ croisidre .
- type avion ou type missile.

Critére de choix

Pour un propulscur d’accélération,-on prendra en considération les impulsions réduites
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.~ - 8, - .
h Ti, 2 2000 .
: . Supersonic combustion kerosente-air :
Mo=2:5
»/‘2 - ~
9 ‘
N :
<
> -
= : M
‘WXeroserie -injectors Obstacle
;
PI‘/I)/CIplg supersoni: combustion hydrogen-air
7 A . - —
/{( ~
N 4
A=0.025, f
<
0 A=0.053 §
U R s
A= (p ) Hy Myjp1.5
=00)... . %"
), 7= 1360 :
. . : ’
7, =1000°K | :
. - 2 . .
. x=0071 .
’ Fig. 22 - Supersonic combustion tasts.
- -X X — Trainée
) =1 (1 »p) > = houssee
et poir la croisidre Pimpulsion spécifique.
Sur a figure 23, on.a reporté le classemient éncrgétique des combustibles en fonction des.coefficients-de poussée-ou du coefficient ’
CxS du vehicule, Ao étant la scction de captation de la.prise.dair. .
p 0 P p §
. 0
Le tableau de la figure 24 en donne les propriétés. Le méthane n'a-pas été porté.dans ce tableau, mais ses performances.le situent
R un_peu micux qué le-kéroséne. Toutefois signalons que sa masse volumique est peu élevée = 0,5 et que son stochage liqui.c nécessite
. des réservoirs cryogéniques.
* -
. 1,4.4 — Ejecteur
Clest un des éléments importants du statoréacteur. puisqu'il doit permettre de transiormer I'Cnergie-potenticlle interne en énergie ‘

cinétique, avee une efficacité optimale.

1,4.4:1 = Types d'éjecteurs
Sur la figure 25 on a représenté les principaux types d'éjecteurs qui peuvent étre réalisés :

Type symétrique A divergent
i corps central

Type dissymétrigue
généralement ce type d’éjecteur est incorperé 4 la cellule,
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- Azl symictric fjector - - T
.:.__,‘_;.; —
Idezl ejector Conical ejector Asnular ejectors s
Plug ejector B
Bell ejector  Expansiom deflection Single Muitiple
’ efector expansion expansien - .
_ Nen-symactric ejector
Typical cjector perfermance

3
Dual: mede - -fixed :geometry - annuler -ejectos :
Subsonic Combiuskion Supersonic Combustien !
N pivergence loxses. ! ':m m 1 ) \: .
o 7 I f /) - Yover under .
MG Friction tossss: 3¢k F1 | 038 ¢ ' i
4 ‘(. expansion {os103 H
. . : ! - - .

4 Kinetic tésses. O-38F ¢ 0.95}. / .-
actual qross tiw‘u:l o3t |, 0.34} -~
" ldeal gross Fhiust ot L7 -3 ! -

. 0.9 i : o9t} q
Mach 4 6 77 Mack & T -
- . " - -
Eig. 25 - Diffesent models of ejectors., ’ E
'1,4.4,2' — Adaptation
*Pour un statoréacteur.3 géométric variable.:optimum des performances est atteint, pour -%é =5(M,=7) )
My M
G . ‘1 . , o .- - . £
En’ généial;-pour des-raisons d’encombremént, on.ne dépasse pas 3 {optimum-assez plas}.

1,4.4:3 —Efficacité - o ; S
L'efficacité.de 1'éjecteur prend-unc-grands-importance en pr..nalsion atmosphérique hypersonique, du faie que la- poissew depend o
de dev ermes de dynalpies dont Ia différence relative s'amenuisc ave la vitesse. Un important travail de rechercne ct d'etude:don
doit donc étre cfféctué pour optimiser I'efficacité. La figure 26 donnc la sensibilité des performances 3 F'ufficacne de I'éjecteur en fone- g
tion de la vitesse de vol. -3
Cette grande sensibilité dans les performances montre Ic soin qu'il est nécessaire d'apporcer a'la corcepuion des éjectenrs dss propul- ‘
seurs atmosphiériques hypersoniques. T

1,6 — Structures ot matériaux

Comumne nous I'avons déji vu lors de P'examen des missions de notre précidente conference, Iutilisation des excellentes periormances
énergétiques des moteurs atmosphériques dépend en premier chef de Part Je savuir construre scs strucrures, avec des cocfficients de
construction acceptables malgeé : i

~ la sévérité des contraintes mécaniques et thermiques
~ Ia faible valeur du coctiicien: de poussée (moteur volumincux)
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Résultat pour : P w . 1dedl. /ﬁrus['

AVs 70,01 Vi theoretical : ( Isentropic-exparision’)

A o e e o N

Afery

"" y -

: 3
0 |———————s e
i
Y -
: . Supersonic

. [ . combustion

3 N ~ .
d. . - A

Subsonic

AirsXerosene & = 1.0
>combustidn

A

: ~ 50 ' = ,
| Air-hydrogen- ¢-=:1.0-
: 10} -k L
0 s S — e -
0 4 6 & w0

.  Fig. 2 Ejsctor.efficiency.

-La conception-de structures pamcuhcrcs, légéres efficaces devrait étie, d.non., wis, le théme prioritaire de larecherche suslc
moteur:atimosphérigie hypersonique pour les années & vesiir.

Du.résultat de ces ravaux déjend P'avenir.de la; propulston acroblc en hypersonique,
La/tcchmque de conception dépendra.du type démission envisagé :

, . ~ mésile non rccupérable - -
— missile ou avion aveé fropulscur-récupérab.e.

La-figure 27 montre 3 titre- Uexemple; la mission.thermique des propulsenrs aérobies évoluant dans le corridor de vol et les possi-
bilités. des matériaux réfractaires-envisagés pour Paccomplissement de cette wmission,

EOUILlBRIUM 'TEMPERATURES FOR-VARIMJS SURFACES TEMPERATU“E CAPAEILITIES-OF
' 3 OF A HYPERSONIC IAMIET - NO- REGENERA "tVE COOLING EOME REFRACTORY’ METM.S.
4000 8 e pramas
: ms’mf CAPALILITIES ’
2606 F083IBLE FUTURE CAPABILITIES. ..__]

nzsznr LOATING me

CAUILILE "M JUAFACE TEMPERL VNE <. °C
g

vooo % ///,,,ws wa’*%% i ’
: :,nua nv&{'/yz ‘—_!
-] ///‘//5////%4 !
° FUGHT MACH NUM3IR=M, ' : ! :

400 400/ 400 100D L300 LOC 0D - W0Y 2000 21007 ‘2400
METAL TEMPERATURE — %

Fig. 27 - Structuros, Temperatures and maferials  of, : N.R. Harming
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: B
) ‘Lorsque les caractcnsuqucs de césderniers ne sont pis suffisaintes, il faur avoir secours & d'autres solutions de conception, le choix
E *y dcpcndant\dc la durée de'la imistion.
-3 <
A% I3

)
y

1,5.1 = Propulseur non réatilisable ou cpurté durée

La meilleure solution est sans aucuni doute l'utilisation de ["*ablation” ou de muts thérmiques retardateiirs. Le choix dépendra du
degré de.sévérité de la mission.

V
e

D

15 "2;:- Propulseur réutilisable, ou:longue durée

e it
o
Wrdls B gox

B

"Poisr les missiles & durée prolongée ct les propulscurs. réutilisables (lanceurs, avions) il faudra avoir récours's des techniques plus
élaborées.

L'atilisation des combustiblés “crycgéniques®, tels que Ihydrogéne, le méthane ou'des combustibles mettant en ceuvre des qualités
‘mfroldlssantes,\tellcs que chaleur spécifique élevée ou réaction endothermique de. dctomposxtxon importante avant-la combustion, sont-
A corselllcr (fig. 28)

Tl my
R

ek
3

ooy
£ B

. Exemple propriétés.cryogéniques de H;
’ chalcur latente:gé vaporisation = =450 kj,kg
x15.k]/kg °K = (100 < 7¢%:< 800j
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11,1 —.Equations générales ) ’ . - 3

[ - e . , . . N PN e - " = N a4 V. N ¢

Le bilan propulsif est la résultante>des forces intérnes si‘exézines exefcées sur les, parois dis p;opq!scur.'“rgqus\r;;\nouS“oqcupcrqns: .
ici*que des forces interncs. . - E

Hurnr

Il est commode:d'appliquer le théoréme des quantités de mouvement éntre le tube de codrant capsé 4 Ii nfini-amontiet‘la sectign

finale d’éjection. On définit ainsi la poussée coiiventionnelle 3
- -3
- -3
P=Ag (ps +ps ' V3) = Ao (po +PoV3) =0 (As=A1). P
- ot
Clest en fait cotme.le montrait’la figure 7, une:possée majorée, puisqu'il,faut lui retirer Vintégrale-des-pressions sur la surface f
projetée du tube de courant non matérialisé par la caréne. A
Cette intégrale de trainée s'appelle la résistance additive. Cy, s'annule lorsque 1a prise d'air est adaptée. La: poussée réelle ést donc -
égale 3 B ‘ “: p
P-R,. .-
- B
Irs) Ramyet - o X
y sibsonie - combus ﬁr i ;
- oo — ScRAnET S
i I JSupersonic combushon ] §
] :
] ,

3000} - - —
:
2000 .
\

1000
\
0 ) \ . = i
0 1000 2000  J000 4000 5000 6000 70 Va’
ms-

Fig. 29 - Ramjot specific impulse. (Equilibrium flow - Frozen flow « Real flow)
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Ccs cocdxcncms dcp*ndent non seulcmcn: des condittons de vol.mais aussi dg 'augmeiitation d’entropic diie aux-pertes deificacité
dc prise-dair ¢t de- cembustion,-comme nous l' avons v.xgpn-ccdemmcnt.

& La figure<29 donne les:impulsioas: spécifigues: opumales des statoréacteurs 3 hydrogéne et kéroséne,
FL

= ij,l;?‘-*‘SéﬁEibilité ala ?iéﬁésser - - -
‘ ‘Sur:les. ﬁgurcs -30 et 31, 0n montre Linfluence de'la richesse de-combustible sur les pérformances, en' sgime:fi igé et d *équilibre
o X pir le statoréaciedr convcnnonne! .
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. Fig. 30 - Sﬂubsonic combustion ramjet.
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11,3 — Sensibilité & la prise ¢"air et & la combustion

Elles sont données par Iz figure 32,
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- La figure.33 donne un exemple.
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111 — APPLICATIONS

Les missions hypersoniques'du propulseur. atsosphérique ont été évoquées lors de.votré premiire conférence.

L'uilisation opérationnelle de ces propulscurs néuessite au préalabie des efforts di recherches. fechmugues et technologigices trés:
importants, . ’

Quelques réalisations, & caractére expérimental, ont é:é développées en Franceret a Fétranger. Elles concerneit-:

—le-statoréacteur cotiventionnel, v
~:le statoréacteus & conibustion sifersoniqire, .
— le statoréacteur & combustion mixté. ’
Veici quelques exemples. i ;
111,1 = Statoréacteur conventionnel “STATALTEX" T
C'est un statoréacteur & combustion subsonique ¢t & géométric fine, étudi¢ pour functionner entre Machi3 et Mach 6. 1l est lancé
:parsus- propulseur i propergol solide (fig, 36). ’

. ;
k]
3
3
A
;
¥
¢
<
o '

Ne

3
© "

o oL SRR} SN .

“ntetnal geometry of «Stataltexs d
Fig. 36 - Stataltex 3<M < 6 " ’

Description

1 uuhise le Rérusene womme combustble, Ja prise dair est du type 3 puinte évolutive™ Lingection s'effectuc par pubvénisation sur
Paccruche flamive obst wle. La chambre de combustion est a-chambre pilote (fig. 37,. La muse & few eoo commandie par un dispositsf
pyrotechnique,

Lo eabe 3 O

oo rranconigne (B ag: e
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Flameholder, Injectors , Pilot chamber
(flame_tube removed)

" [
§ e g R '! ¢ Gw/mdi
—3
T,
Wi e —y— B 2500
YT T 7T TATTI IV TR AT
) \: Thickness of orthostronl leyer (12mm) o
' \ . . Experimental resvit
— , = S 1500 ]
- \ & = theorrilcal thickness corbinized \ e |
st- — | < /l 1000
\y Flax ot throat : ’ .
———— L 500" ‘ et
B w\g__ ' T N . f« » '-:‘
‘ g . UV RINE A B

00 -peint of ignition 10 & X 0 1) Exhausgt Nozzle Made Out of Qrthostrasil:

Heat Flux at the Throat of the Exhaust Nozzle Made of Orthostrasil .,
(Sinulation Experiment &t Palaiseau); Carbonized Layer Thickness {at the Throat), Fig. 28 - Statoltesx,

" Performances
Le domaine de vol exploré, avec foriciionnement correct, couvre e domaine.Mach 5 et-40 km-d'alditude (t:g. 39).
La durée de fonctionnement n'excéde pas 60 sccondes.
Chambre de combustion
La figore 46 montre les impalsions spécifiques dédu’ - du vol et les pertes dues au fait que la géoméiric de prise d'air et d'éjectenr
reste fixe au cours du vol.
Prise “'air

Le fonctionnement cst soujours supercritique

g <14 comme le montre Ia figure 40.

111,Z — Statoréacteur 3 combustion supersonique

A notre connaissa. ¢, aucun résultat n's encore étd publié sur des vols de statoréacteur & combustion supersonique. Lus résnltats
restent classifiés,

Signalons cependant deux recherches qui peuvent étre mentionnés ¢

~ une étude canadienne de Mac Gill-University su- un statoréacteur Mach 7,
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Comgarison of Spccxﬁc;sl{_t;?l&‘? frem Flight Tesis lmj Caleulation f’ig- 40 - Stataltex.

111,2.1.— Etude de. Mac Gill University

C'est un'statoréacteur expérimental lancé.parwanon qui doit s'accélérer de Mach 5 & Mach 7.

‘La prise d'air est d’untype particulier, constituée par des modules auto-amorgables. Le combustible, le triéthyaluminium, a été :
choisi- pourscs-qualités d'auto-infllammabilizé {fig. 41). -F

111,2.2 — Statoréacteur & deux-modes - comhustion subsonique puis supersonique

L'emploi de ce type de propulscur semble trés intéressant pour les applications hyperseniques puisqu'il permet d'obitenir des perfor-
mances valables en utilisant une-géométrie fixe. La technologic se trouve considérablement simplifice,

Dies études-de fa=2bilité sont en cours d2 déyeloppetacnt & Ta NASA (Garret Coxporation) et en France (ONERA),

Ce propulscur en nacelic utilise soit de I'hydrogéne, soit un hydrocarbure (préparé et préchauffé dans un générateur).

La ﬁgurc 42 schématisc le principe de 1'un de ces propulseurs,

La prise d"air axisymétrique est étudiée pour étre compatibic avec les combustions subsonique ou supersonique.

En régime subsonir +, jusqu'd la vitesse de Mach 5,5, la combustion est stabiliséc par un accroche-flamme du type “jot de gaz”
La stabilisatior: de la flamme est nécessaice pour les faibles vitrsses de vol (températures T, d'écoulement peu élevées).

En régime de combusdion supersonique la stabilisation flurde est supprimée (fermeture d'une vanne) ; 'apport de chaleur est aivys
effectué dans une section de canal correspondant & augmentation d’entropic minimale.

La section minimale de I'éjecteur est sonique durant la phase de combustion subsonique, puis supersonique en phase de combustion
supersonique La compatibiilité de ces conditions dépend évidemment d'un choix convenable de I'évolution des sectrons internes.

L'es performances théoriques de ce propulseur sont celles de la figure 43,
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Adapted - riam jet
(variable.geometry)

20F1006 N\C& e
| Adsptation: Ma3.5
(fixed: geoinetry).
15 , Ada;z_t'eﬁ’cix rapmjet
. Adaptation. M:4.0 ;(vqp/able geomeZryf
: 1{fixed georietry)
1.0+ 500
- 05 C . --
——Subsonic -combistion ——_____|Supersonic -combustion
f 2 3. 4 5 8 Mo 7
\ 0 — — — R e
500 - 1000 1500. 2000 v,

==—=  Subsonic combustion .

—~=~—=- Supersonic combustion. (adapted: inlet)

Fig. 43 <:Ramjet using dual mode combustion ord fixed geometry,

Remarques
‘On peut adapter la prise d'air, soit 2 Mach 3,5 ou 3 Mach 4 psr exemple, de maniére & donner  plus de poids i un
certain domaine de vitesse au cours de la phase d'aceélération {bilun de la.mission) comme le montre la figure 43.

L'avantage de la combustion supersonigue est évident. La dégradation des performances duc i la géométric fixe.en phase de
combustion subsonique est stoppée lorsqu’on passe en combustion supersonique. -

En consequence, I'utihisation de ce type de propulscur,-nécessite une mission avec vol accéleré, suivi d'un vol de croisiére a vitesse
hypersonique.
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CONCLUSION .

Ce rapide examen de‘la propulsion atmosphérique des véhicules hy persuniyues nous a i s«n présence des sédussantes performances
énesgétiques de ce mode de propulsion dégradées quelque peu paries difficultés d'unc techrologic-non wcquise 3 cé jour. ’

Nous sommus encore loi du Scramjer; lanceur de satellites de notre premiére conférence qui-injectatien orbute plus de 20 ¢ de sa - .
-masse au départ. En fait. comme nous-venons de le-voir, les véritables proﬁlémcs ne sont pas dans.le sodé de combuzuon de ce-type de 4
‘prooulseur mais essenticllement dans sa technologie deslo réalisarion.

Compacité, fiabilizé. légéreté, telles deviaiene étr= 'es grandes activités de recherche d'auzeurd’hen et de demain sir-le propulseur
atmosphérique. hypersonique. Souhaitons qu'a-lhorizc.: drs anitées-3 venir nous assistions au développement d'un vehicule expénimental -
ce grandé-dimension, précurssur indispensable & Uepan suissemenz-de cette techrique originale. ‘
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PARTIE 4

PI0BLEMES AERODYNAMIQUES

. Far
-  René CERESUELA

1 — INTRODUCTION:

:Parmii les-probléimes aérodynamiques des véhicul:s dériens Capailes de voler-aux vitesses hypersoniues. ceux relatifs auxi éavictéris-
tigues aérodynamiques. des formes géométriques simples, telles que lecvcones, Ies plagues planes ou les nez sphénq:ics se sanr vu coasa-
cter une grande-attention, ét il existe une grande masse de travaux publiés.

Izi Pintérée est coficentré sur les problémes aérodynamiques de véhicules complets, et plus spécialement sur ccax Soulevés pas les
caracréristiques de structiires 1égéres, de grandes dimensions, comportans™de volumincux mioteurs.

Dans ies limites dé ce chapitre il.n'est pas possible &= faire plus quindiquer-les problémes que I'on peut attendre. lorsqu'on dispose
d’exemples’; Téur revue n'est donc pas_compléte. Elic ne saunait d'aillerss Fétre cur cest un: fait constant d’expérience, que de nombreux
problémes aétodynamiques sont découverts-au cours des essais en-vol. :

On commszniera successivement :

—-ies;problemes généraux:de finesse et de s ~“lité

= ceux liés dux conceptions d'avions 3 prop .. n atmcsphérique

— ceux particuliers aux projets, récemment pruposés, de navette spatiale (Space Shutile.)

— ceux lids 3 I"aéroélasticité -
~-enfin ceux soulevés-par la prédiction de I'échauffement et Vefiicacité de gouveriies

On donnera enfin quelques chiffres relazifs aux coiits dz différents systémes adrospatiaux, qui éclairent les tendznces actuelles vers

-des vaisscaux récupésables:

i1 = PROBLEMES ‘GENERAUX

Zes chapitres précédents ont montré qu'un projet d’avion hypersonique.souffre d'une grandé sensibiiité 3 différents paramétres tels
que Pefficacité de structure ou de propulsion, ou que 'a finesse aérodynamique masimale. Cette dernitre sesiz br~ucoup d'un auteur 3
I'autre, faute dc valeurs expérimentales publiées. La figure 1 compare les finesses maximaies considérées dans de. etudes générales par
Fer.: ¢t Heldenfels — voir les référencas dans-[1} - et ceiles obtenues en souffleric par I'JNERA, sur une forme trés schématique avee
une aile trés:mince (profil NACA64A002,5) ¢t démuric de toute gouverne ou de tout moteur. Les finesses aérodynamiques mesurées
sont ncttement inféricures 3 celles estiméces par jes auteurs ci-dessus , on peut sattendre, dans e cas de formes compléres, 3 un désaccord
encore plus xccentué,

On pourrait obiccter que sut les projets actuels de transg ris supersoniques les finesses mesurées des dermiéres formes perfectionnéces
sont supéricures aux premiéres valeurs expériientales obtenues sur les premitres formes. Ces accroissements de fineasz ont ¢t obtenues
en faisant subir aux ailes des courbures longitudinales, des vrillags en enverguse, et des cambrures comques des régions de bord d'ates
que, ct par l« meilleure application possible de la loi des aires ; les formes retenues doivunt réaliser fe meilleur compromis entre Padap-
tation au Mach de-croisi¢re et les qualités aérodynamiques voulucs aux autres vitesses e vol,

Dans le cas d'un avion Mach 3 tel'que le XB704, on a tiré plein parti de Pinteracuion favorable entre I'énorme caréne motnee ¢
t'aile. Mais on sait que cete disposition, préconisée par A. Eggers, sur la base de la théozie hinéaire, napporte pas de benéfice apprécia-
ble aux grands nombres de Mach.

Ce point est illustré par la figure 2 extraite d'une revue d'essais cffectués au centre de la NASA 3 Langley par Becker [1] 1 un écare
trés nee apparait au deld de Mach J entre les prévxslons théo ques et les mesures . on constate w ime qu’ ‘an deld de Mach 7 Intapacting
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11,3 ~ ProYitme d'équitibrage fongitudinal

Un asion’ hyperscaique devant soler dans an-luge dumaine de numbres de Mach, il dsit étre non szalemera otlotable, mass encore

Syuilibed sans pertes de mainée exvessives do decoliage jasyu’3
PR - - . £ -

s senae avec pricision 1 est swubantable quielk svit féduice au

La figure 3 compare ke fuyer afrody namiyue do truis futmes ¢

ogisale pure.la sezonde en. Jouble defta du 1y pe propusé paz la swiiété Luckeed

Mach 3 et la trouieme.cst celle d'un projet d'aviup hypersoniy

sa vizesse marimale Lévolutnn du censre de. poussée duir-dionc ézre
mizimutn. La-furmie en plan joce un sile impuriant de.ce pont de ue.
a plan différentes, du subsonique 3 Mach 7. La plemicre est une allc

, pout sun prujet d'aviun oe transport supersonique 3
ue L;.étudic:d 'ONERA. Le.déplacement abservé du fover coi-ues diffe-

fent puut fo auis-formes . pour Vaile ogivale, i esieunting de o . «ompressibic 3 'hypersonique sans vanation brusjue en transsonique.

Sor b3 deox autres formes un ubsene le recal Banasniyae hablruel, dans le

invet | vess Pavant, de sorte gee Fon setronve seasiblement &

tas du duuble delia, ce recul est suma d'un snouvement

Mach 3 1a pusitiun subsuniuue., -cest 1z d'aillents le ménte revendique

par Luckeed puor e type dhaife Llaviun L1 dunt wne phutegraphio cot-donnée figure 8 montre au contraire une faible vanauon du
foyes cusupeio. yue, wnscaanee fortuite Je sa forme en plan parcaliise. 1l apparait ansi que la furme.cn plan permet de controler
dazs wnc cestaine mesw, Je & glacemunt dufuyer . Man los déplacements résiduels restent un probléme. Pour un avion de transport a

Mah 2.tel que Cun: wde, fiy 4, la nalnée déquilibiage cst céduite au minimum cn cuntedlant la pusition du centre de gravite par

transfert de carbutast. Dans ic as d'un aviunhypersenigae le
saser des cumbusthles uu des propgols cryugbaiques dans un
Jiseaté plu huam, de problémy sera enure compliyué pas Je 1ap

pr.bléme sera le-méme, avee la difficulté supplémentaire de devour trans.
envirennement thermique plus sévire, Daasle cas du Space Shutle ,
port wds-elevd de la masse de combustibles 3 Ia masse torale, et par les

vaniations sapides de sette masse cn fursainn.de remps, sées anx fortes consommations des fusées propulsives.
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Az canrs. dios demniters Tiis ooe gramds mize de ez feor onz €of conmuress 3 fes e poBliEs sonz em gres de dismx sovzese
~mmam&s::ﬁsmn&mm&mmm&zwéewﬂnmh§m’mmm
& gemgurers box miriees de Sners comnepes.,
~mmwwm&mn@mm&u&:&mg&sm;ﬂ&c&w tels gee b propelifom, &
MQmmﬁmmwﬁeqpcmm
Mbg&qxvmmcmammmﬁsmz@mmd&%mm aaizées de fagon
e iBEe = par esemele Eivs fos Comepess Rendos &2 Corngyes Exvospaoe de Bcoaelles en jisvier 1964, contacré an wazspore Admopa-
il oo oo eoover dos Eondes ée b minalixgic, de b propuliise, des facremms Biologisoes, e rocor de resteée spasale. de paca-
ity Bypemsoaizmes, des Emaloacions bodgfeaires. eo josqe ra aalendsier de diveloppemen. mals ancza amseer n'avaiz abocdé bes
prodiEnmes Safrodpmamicae.
o pems woir drex raisons 20 moreslaoe des Erodes sor des potas panfonliers 3 Fexclzsion de Fadrodynamique. et au canactére pen
Ealisee des Rypochéses adsodymansioves dans s razes cas o ofles exiszalens = i
-c;hxéh::ndmm:a:ﬁ.eqxloao!rxwe‘zuxxbc:sdmnomdkg'uﬂmndcmhwui:smm.acub&:r
Vatrodyramiger, comsidérér 3 toee comume trivhale, ou secozdakre. On petit rappeler 3 cet égard quian couss dela demniéte décedinme qus
a <.k &velnpperneny des grandss fucdes, cor exvemens 2 condiiza dog fciecs spectaculiines, qui-ont'provoqué en reedur ulienouveile
prise de conscicice des problimes afrodymamigres.
- b seconde matson: plus pragmatique, est que Fon n2 peus évaluer les caractéristiques aérodynamiques d’un véhseule aéren-
sazs avolr at moins vne idés de sa forme, ce qui est-une ticke malabsée sagissant d'avions hypersonigues. en raiscn des incermtudes sur
k. type de propulsers, sur e combusible {qui régit le volume-de Favion} et faéme sur les missions possibles ou enviszgées.

C'ést une sitvation nouvelle dans le domainé aéronautique : dans Vexen.ple d'un avion de transport sitpersonique de la prisente
générasion, s ceasidérations d'échauffement cinétique ont dicté le choix du méeal. de sa nuance, et méme des procédés d'vsinage. il
sagit de problémes difficiles, mais qui ont pu &re résolus sans ripercussions sur la conception a¢rodynamique.

Dans le.cas d'un avion hypersonique au contrairé chague domaine de dévéloppement est étroitenient imbriqué dans les autres : le
type de structure, son mode de refroidissement seront différents, selo. que Jes moteurs seront des “scramijets” * & hydrogéne, qui exigent
un feselage volumineux et-fragile {hydrogéne liquide est 2,5 fois plus énergétique que le pétrole_nrais enviroh 10 fois moins dense), ou
selon que le projer prévoir Putilisation de turbos-statos 3 fusées, en éncrmes nacelles accolées 3 un fuselage plus modeste contenant

-pétrole evoxygenc lighide.

L'option mateurs pése ainst lourdemens sur fe dassin et il est alors presque impossible d'aborder une étude générile d'opumisation.

Mais, au moins cn ce qui concerne Paérodynamiqus, on peut sortir de cc cercle vicieux : on peut en effet, sans prétendre opumiser,
aborder les problémes aérodynamiques ep choisissant quelques projets particuliers, corcernant de préférence des conceptions cxtrémes,
pour les étudicr en souffleric.

«Gn peur aussi espérer-mettre-en évidence les limités de velidité des méchodes de prédiction, découvrir des problémes nattendus, ct
recucilliv des résultats expérimentaux assez signifi icatifs pour aider au dessin de projets plus zéalistes.

Cette procédure a été adaptée aux USA. Au cours des cing derniéres années un travail de recherche important a amnsi été exéeuté
en particulicr au Centre de la NASA & Langley [22] sut des avions hypersoniques . les-premiéres conclusions sont que la'recherche dans.
tous les: lomaines cn est i ses balbutiements. On reconnait aussi qu'aboutir 3 des compromis de dessin optimaux ct sigmficanfs, entre

les exigences contradicsoires-d'aérodynamisme, de structure, ct de, propulsion est ¢xirémement ardu. Un travail exploratone de configu-

ration est.en cours dans les souffleries hypersoniques de Langley, sur des formes dérivées du dessin dit *HT4" avion aérobiea hydrogéne,
représenté sur la figure 5 1 est clairement indiqué que 1'approche expérimeritale est obligatoire, devant les trés rarés résultats theoriques
applicables aux avions hypersoniques. On ne disposecpas encore de résultats expérimentaux publiés sur des formes completes, mas Ia

‘référencé [22] ronticat wiie discussion compléte des rechercives cfﬁ;ctuccs i.Langley concernant les structures.

Une recherchi» analogue est en-cours 3 Ames : la fignre 5 bis représente trois-modiles de-conceptions différentes essayés pour la
NASA dans les soufileries d'Ames - bien que de nature trés schématique, les modclcs comportent des empenaages, dérives et nacelles
motrices simulées. 1] s’agit de. trois variantes d’un avion & hydrogéne.

Le modéle a) est un sans queue, les moteurs sont situés-Sous la partic arriére de l'aile en double delhta, Le fusclage a une section
clliptiqu_ aplatic.

Le modéle b, a ses moteurs disposés sur-l'empennage licrizontal ; Taile-cn delta de 70° de fléche est montée.sur le fuselage
section presque. carrée. )

* Supersonic Comburtion Ramjet, pour Statoréacteus 4 combustion supersonique,
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A cette courbe relative 3 la section amont Ao nécessaize on a comparé  celle des sections 4, quand le réacteur est situé sovs

- la courbe des sections A jmax , Maximum disponible.entre Uintrados d'unc aile en delta 70° e¢ Ponde de choe, i Tinci-
dence 8.4°, dans un plan noymal situé aux 2/3 de la corde centrale
— la courbe des sections A} pratiquement dxspomblcs. arbitrairement fixées 32 A} = 0 43 Ay max -

On constate que la disposttion des sections de captation 3 Imtrados de Faile réduit de moitié les scctions nécessaires & M =

Un autre avantage de cette disposition est que l¢ fonctionnement- Je r'entrée d'air ne dépend plus de lincidence de I'avica, ni, dans
unc cettamne mesure, de son derapage. L'intérer. de cérec disposition du point de vue du-rendement de propulsion est capos? en“déta’l
dans la referénce:( 2)..Cependant ses dimensions des avions ne permettent pas dans tous les cas de tirer parti dé cette disput tion i fe
bownbardier Mach 3'B70A est :'ns.r;cl.”grand pour qu'on ait pu loger entiérement suus laile-la:longue nacelle contenant se.-sixsmoteurs,
dans le cas deTintercepteur All,a nacellesconter ant-les.entrées d'air, le diffuseur subsonique, le wurboréacteur et la,chanibre de
fechauffe excedent la corde locale de Taile. Lentree d'air est alors directement alimentée par écoulement ament et it a fally adapter
sonvplan de captation i Fangle d'incidence locale , le noyau conique central est.également braqué vers le bus et vers Ie fuselage-pour
etre a angle dattague nui. Cetee adaptation i ia direction locale de T'écoulement doit réduire les capacités de manecuvre & % * wn. Lee
catacténistiques acrodyaamques de cet avion ne sont pas publxccs, mais on peut penser quc lcs nacelles motrices consrtbyy o fago™
notables aux forces et moments. e

"Pour-avorr unesidée de Influence de ces grandes nacelles:imuices-sur les prOchs davions hypersoniques & propul, , . .
LONERA a exécuté.quelques mesures en souffleric - réfl [1]. Les photographics de la figure 7 représentent 'un des ny; u!“"‘ . sayes
un avion mum de quatfc%u}bo’s-statos disposés par pa tes en deux nacelles accolées au fuselage. Pour les maqucttcs les nacellés-éc 1t

“acrodynamiquement transparentes”, <'est-a-dire queleur sewtion interne est constante de l'entrée d'air 'éjecteur. Les entrées d'air sont
ainsi toujours supercritiques pendant les essais en soufflerie.

Le fusclage est assez élancé et Je burd d'attayue a unc fléche de 79° pour réduire la résistance d'onde , unc rampe rectangulaire de
pre-compression précéde les entrées d'air. Cottemaquette a été essayée de M= 0,6 & M = 7 daus les souffleries de 'ONERA & Chalais
Meudon , une maquctte de plus grarides dimensions @ été cssayée dans lo dumaine incompressible dans la soufflaiic S1 de 'ONERA i
Cannes. La figure 8 représente une strivscopie obtenue & Mach 7 dans la souffleric R2 de Chalais , il est significatif que-les scules ondes
de choc visibles sotent celles 1ssues du bord d'attagque de la rampe de cumpression, et des levees inféricures des entrées d'air , les-caleuls
ent indique en cffet que leur resistance. d'onde constituait une partic importante de la trainde totale de I'avion, et que les rayans de ces
bords d attaque sans fléche devatent étre réduits au minimum pour réaliser des finesses aérodynamigques aceeptables pour Pavioa, Cette
enmgence et te probleme de tenue a P'echauffement quielle suuldve,.peut étre satisfaite ainsi que le montrent les eapériences des références

(3] et (4]
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Ilz4  Stabilité de-route- . )

La méme maquette a été soumise A des mesuresca dérapage, a-eu.ct savs ses nacelles motries, a differents nombres de Mach et
angles dincidence ; on a pu ainsi évaluer la-contribution.des nacelles "L stabitté de routc. La figare 9 montre que la presence des
nacelles accroit la-stabilité de route quand lincidence-croie, & M= 212, LM< 4:29 ceteffer des naceiics n est plus sensible, et a Mach
7 I'aceroissement de Fincidence conduit-d une pr-te compléte de la- seabibieé,

NB  Le centre de.gravité de-Tavion érait-suppesé-tel quiil sour longitudinalement stable 3 tous les aembros de Mach supersoniques.

Une variante différente dr-projet d'avion a été essayée . la figure 10 montre que les voluminrases nacelivs des turbos-statos sont
remplacées par quatre statoréacteurs i combustion supersonique “Scramjets™ de plus faibles duncasions. La fleche de Lwle a ete ramence
de 797 4 68° en vue d'agrandir la surface de captation possibic entre son intrados ct Funde de choc jusyu'a des angies d'merdence de
10°  Les bouts dailes sont rabattus ver Ie bas.pour accroitre la stabilieé de route supersonque en madencs. tandis gue la surtace de
dérive éeait réduste de moitié. La figure 11 compare les courbes de stabilité de route mesurees , pour les deun configurations ia marge
statique longitudinale cst positive (avion stable).

La comparaison des résultats montre clairement quc Pavic n avee “Suamyets " serait instable & Mach 6 ¢ Umaden ¢ nulle, snas est
stable dans t~ut le domaine de Mach 3 l'incidence de vol de 57, La-préscace de ces statoreacteurs courts parait defavorable pour Af < 4
mais favorable au deli de Mach 4. L'avion & -urbos-statos au contrawre est stable i Iinadence nulle, mwas J'infiuence de Iincidence et
toujours défavorable, et une manceuvee 3 for facteur de charge & A1> 3 serare catastrophique.

T
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Fig. 12 - Influence of the type and disposition of powerplants
on the yaw siatility at angle of attack of o hypersonic
aitplone at Mach 7.

'La figure 12 comparé &*Mach 71s stabilités de route des deirx confi igurations avec et sans les moeiirs. On voit-que les statoréac-
teurs pendus A Parriére de Paile. sone.bien 4 Porigine de I'accroissement de Ta.stabilité de route en incidence ; au contraife les grandes
nacelles-des' turbos-statos_réduisent la stablllté les essais ont.été-repris sans la dérive, et avcc\desdcnvcs desurface différentes. pour
isoler leur-contribution & la:stabilité de route mesurée. 1l'est visible qu ‘en lanscncc des carénes des turbos-statos, I'avion présente
sculcmcntfunc perte progresswc de stabilité, mais reste stable jusqu’a Pangle d'incidence maximum essayé.

Ce comportement des deux <onfigurations, (turbo-statc, ou stato & combustion supersonique): péut étre expliqué en faisant appel
i lasthéorie des corps élancés. Selon les résultats de cette théoriela force normale développée par-un cylindre creux en incidence a soix
centre d'application sur la face d’entrée. Si les scctions de captation desmoteurs sont situées trés en avant du centre de gravité, la<force
latérale créée pat la mise en dérapage corfespondra & un.moment de-lacet de signe défavorable , au contraire, dans le cas dés statos
courts etssitués trds-en arriére, la ménie force latérale crée alots un moment de rappel favorable.

L'accroissement de cet effet:avec Pangle d'incidence s'explique A son tour en considérant le niveau de la-piession cinétique locale
¢1 au niveau des entrées d'air. Sous Pintrados d’une aile en incidence:

1) (Ay*

71 =40 ( M

Po
olt p est laspression statique, ct ot les indices 1 et 0 sont relatifs respectivement aux conditions locales et infini amont.

Ces obscrvations sont i Porigine de la présence de “quilles” & la partie inféricure arridre des avions supersoniques ; elles indiguent
également une voic vers 'optimisation de la trainée en utilisant au micux les nécessaires carénes motrices-pour les faie participer a la

stabilité de route, ce qui permet de réduire Ia surface de la dérive classique aux dimensions fixées par les exigences de stabihté du vol
subsonique.
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1} e32 conme g Im mioms seperzotiyues st exigene déE2, poer Fadigearion & beor toyice Ejpswice dnx dffércanis conditioes.

&= nombre & Mach et Salireds de fruss miwdons, Jor varkisios gigmicriques motables de a fonme ex ¥ b section de cdier topive.
Cammmeé:éwiéanmw:ocmbm&u:cgmgkh&dmzcﬂ‘w ‘b ples grande Edonomie.-Foor-ua avion 3 Mac:
sepésices § 2, zes exodifications des sections de sortiz abongissens éntrassonigre 3 des formes astifres 2 eémreint ; le desin & ecs
rrm.s.sunaagnmfmzmagmtsd uze bonze ki des zmye:-cm&cz.snfmzdcms&gomeudumbb
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somsies &'k, Ccdomme&e::chx:&zc:cxplnredc&mmmtzl’xmcndcl‘&éécd&cbmdc I socrelle ght érasion.

On trocvesa dans ha réfizenc: [ @ ] ene tiés bozae inwoduction aux probleses d'meégration z::m.ynmq::cé.b":opclsm et dé
h cellole, es dans b référence.f @ | Ie compre sendu d'one rechesche expérimentale de ha povssée d'aritte corps optimals dans ie cas
d'un chasseur biséacteus de la dasse Mach 2,5. » . L

Pour iin zvion hypersonique, ks problém~ de Ia varfatioa de géométrie des u:}'éicspmpt.:kb'& prend un nouveay degré deisévénité
pour deux raisons = - | - - e

- 2) le-vol s"ézendant du subsonique av supersonique Ekvé exige des variations dc section baucoup plus considérables CC
k tuyére, et celi peutconduize 3 oprer pour-dés tuyéres bidisiensionnslles. -

- b) I'environnement aérodynzmique local est plus compligué. La figure 13, n:pr'scme scnémasigueménc.les: amires-corps . )
d'un chasseur supcrsomquc et d’un avion hypersonique hypothétique. La pression estémeure: au[our:du cujm .;c ‘avx.m ac. L‘xassc Ma'-i- . -
2 s'écarce peu de la pression statique infini amont po , et T'adaptation peus giicore fe:faife avec-uticH
le cas de Favion supersonique él:vé, 3 des incidences Voisines de-5-des pressions:a fiproados end lemz:dos cL Ltu\
mensionnelle {(ou 3 l'c'co.xlement plan). peuvent différer d'cn facteuuda 5 {Prarrcaosipo v 2 23 it Pexslpo A5, 4. iig; t»i; Zca, wmnosent o

unc-adapration dissymétrique., par exemple parcla écupe-en. sxf"l-t dé la tuyire, ainsi q:.,alc-rep:cscn!cﬁ ‘e dessii, 1o~

Mach 2 aifplane - : T - - . o
.Pupperside ~'Punderside _ - : " ) - o ; =

Fig, 13- Dssymmetuc adoptation of 1he nozzlc
for a hypcrsomc auplane. - I

R . “Mach ';7’plu_s' aftplane
e :.ﬁ caetts N: e N Pup. <-Pund.

L'adaptation de:la tuyére aux autres nombrcs de Mach, ou- sous’lc.-facteuryde- chnrgc survepant en mgnm\wrcs serrccs pose alors
des. problémes.compliqués. - - -

Un autre-aspect de P'option de tuyéres bidimensioniicles est [6-hiveas cl:,vé,drs forgca -agissanit sua L s face tnfeine. dcs encrées et
sorties d'air, aux nombres de-Mach élevés ; dans.air chasseur Mach 2 und-agiinction (flamesoui;. est upe avation-déplaisante, mas-qu
,conduit rarement A la<‘estruction immédiace de V'avion. ‘Dans'I¢ cas d'aviors:x Mach-3;. méine e dr.> engréés-dair de-rgvoluison, des
difficultés ont été rencoandes. Dans-un avion & Macli-¢icore. plus élevé, l'vuvertute wudam@d\ potive de Jéeharge a:grand debi, en-vue
d'éviter le désamoryage zatrastophique des entrées d'ait, pourtait créer des-furces et moments-intoletables., méme én-Fabsence deatine-
tior les décollements dxssymétrlques du jet propulsif dans une tuyére bidimensionnclle seraicnt dg smdme.nl wige deforces nurmales,
et de moments résultants, trds importants. La figure 14 feproduit les poussées valculées de-tuyéres & écoulement plaa-dp thiferentes.
formes, et met en évidence linfluence de Pangle d'ouverturé sur la direction du vecteur pousiéc. Les puussiss, salulées-ia-pogr Lar,
sont-réduites par la poussée idéale L., (détente jusqu'au vide, v =1,4. L'unc de ces tuydres & écvulement plan=1 &t cssayce gu casaon
v vide (fig. 15), pour observer I'évolution du décollement du jet & pression-ambia..te cuissante , o Jigure 16 tepreserice: les conliguravons
s 1ccessives observées pendant la progression du dévollement , mais un essal réaliste vxigerut I represunsavion de Fecuulement ¢ rerne
dissymétrique. - L -

Le choix d'une trajectoire de départ vertical pour le projet Space Shuttle évite naturcllement co ¢ pre dv probléme. )
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Comstcat B2220 |
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Sgcatic Heats
pe raﬁq‘: Y=i4

Center of the
moments.

Nozzle-cut of adaptation

Fra. 15 - Altitudestank tosts of a two-dimensicnal propulsive nor2le (ON.E.R.A. R4 Chalars).
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\Fig.16 - Altituda-1aak tests of o two-dizensional nozzle.

Inception of the Hlow separations. ot decreasing clittudes,

I —LA- NAVETTE SPATIALE (Space Shuttle)

Le ceiic considérable des lancements spatiaux, ct la perspectve de voir Jewr nombre saccroitre dans Faemr a rendu

urgente la création d'accélérateurs et méme d'étages orbitaux récupérables:

Les recherches sur ce sujet sont en cours depuis des années, et viennent d'aboutir au concept de la navette spattaie, recovment

wroposé aux USA,

Les données générales du projer i la fin de 1969 éeaient :
charge utile en orbite 25 tonnces
masse au départ - 2000 tonnes
{accélérateur 1300 ronnes, etage orbital 500 toanes
Deux érages & fusées & haute pression 1210 bars onygéne hydrogine.
Dépave vertical wuerrissage tangenticl classique,

es photographies des figures 17 et 18 représerzent gackjues uns des véhicules proposés . fa donnde de base de cos velicales ont
ler ©haion directe avee la technologie existante des-fusées 3 liquide géantes. Elle est wésclognée de celle des avions by pereoniques

ob* 115 par extrapolation des.aviuns actuels. Mais en fa, par la présence des mévizbles urfaces portantes, par Fenigence de structires

excepree nellement Kgéres pour aller en orbite ave. deus étages, of pat fa puissance des mportantes tuyeres propaisives, e
ter.

€ i ssous,

1Y - Charges aérodynamiques sur rampe

e probléme est trivial. mais constitue cependant une preovcapatton majeuse pour les velicules de bt dasse Saturne . 1 e sera ke

“wal tage poar un vaissean immense, muni de grandes voilures, plus grand qwun Boemyg 747 pose sur s quene *
Mans os movens de recherche sont disponibles, et awcune recheiche vrament nowvelle n'est & creer.

A v malica de 1970 fe proger est encone en pleme evoluron, concernant notamment Iy masse an depart slec da mims <butele

SOt

cront confrontés avee de nambreus. proh'emes aérodynamiques propres aux avions . quelques uns de ces problemes wong evogs

N

1

be promter etage convomniakde
et non recupérable, la charge en orbite, ete..

7
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Kinetic praswre : 220 psf

Troacinic ainveranent bos < sjoco-farfe miszson.

Fip 35~

foir avou. sne presitey ide de fo JEviniké des probifany mropiaizoes, on 2 caloelé aze mapcidie . v ks Byporditses
suifances 2 - ) ’ .
Voids an déparz = 1815 comaes.
Poids en fia ce propulsics « 530 tosms
-Poussée cozstante = 2420 toanes

Durée de combuation : 260 scaciides - -
Surface de réfésénce 2 1009 m®
C;: 0,03

Lot dachnanson . verticale jusqo 3 70 s2ionaes, puis ilinabion d'ua degré paz seconde pendant 5C sccondes. enfia corsto
ve par cffet naturel de grarate de 120 5 3 V'extmction. La figur: 26 sepréseste kes.courbes de nombre de Mack 21-d'205nde en fonction
du temps, Ia fin e propulsion mtenaens 3 eavron Mach 12, se1s 75 km &altuzude . mas ha siiesse do son st fraschie 37 9 km d'altitede
Les pressions anesiques sxtespondant 3 oo plan - hypotherique - e vol sont ceprésentées sor b figure 70 en fonctiog du nombyz de
Msch . alx-region transsemque cosrespond one pressiva de 2000 kg/m? < qm constitve an environaement sivire pour zne cellule de
grandes dimensiuns, et quel'on voudm, tds Jegere. Da poiat de - e acrodynamiyue ane difficuded pplémentaie: est spportée parfa
runcepuion memz d'un avion:composite ou leplus gros ds solome est celui de réscrvuirs cryoginiques. qui réduiscat beavcuup Yappli
cation dz'ia lor des arres <t sos benéfices habituch de suppressiia de-troubles tely Gue e srenblement. I flottement dr zouverees. ¢
dautres instabilités transsoniques connuea .

La trajectoirs de revour dans P'stmosphere de i'étage orbital a &¢ caleuléc ance Jes hypothiers suvantes

cocfficient de portance zonstace : €; =0,5

charge alaire §= !s?b =250 kg/m? ‘

vol équilibré.
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::‘;rxxf:'. 2 RS puunans susvosses Do Su risres evercées dapres ko fTms. Dans b premicre coufiguration leemtssile suie une trage. -

tverr elle goe dres be s owe” Paman ez oo detnurr Ume proaoder: de o endifice ameliorera la tapctome mtale. ce-que confirms
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L b, Modificd sequence . good trajectory.

Fig. 24 - Wind tunnel 1esting of sepatation scquende,

. i La sévérué da prebléme de la séparation d'éléments en vol dépend évidemment de la p. »ssion enéuque de I'éconlement': dans le
VTRl A . . N
Lo cas d'une ascension verticale, telle quielle ¢st e sagée pour le Space Shutdle, olt la séparation est prévue & Mach 10 et a plus de 60 ki
S 5
¥ d'alrude presston cmétique vors i de 100 Pascals e probléme principal sera probatlemen. hé a Importante détente des jets propul
- A
hl

»¥5 L une umpartante interaction peut éue escomptée entre le jet.évasé et les couches limites sur les-ctages. Les strioscopies de la figure
2 25 manteene-le décollement de fa couche timite sur le secend Crage d'une fusée, lorsaue Je et propulsif est.dévié radialement par le nez
du premer étage consommé, Les essais ont été effectués & Mach 6 dans la souffleric R2 de Chalass.. 1ls visaient a comparer les resultats
obsenus sur dsus montages différents . dans le premier montage e second étage est tenuspar un support lateral proisle, 4 travers lequed
se fasarr Ialimentation en air comprime., dans le sceond nontage an cyhndre creux anial remplace le sapport lateral suspecte de creer
un sillage dissymétrique, gui pouvait altérer la distance d'mteraction entre les éages. objet des essais.

Dans le cas de Ta séparation des érages d'une fusée, Pérage arnére peur-éure h.tcrmrc par Pecrasement du jet, mans c'est sans conse
quence pour un étage promns-ae tontes fagons 4 la destruction.

Dans Fopugue des boosters récupérables du Space Shuttle, on ne peut au contraire, accepter Je déténoration méme Incale, et
sera néceswatre d'etfectuer des recherches expérmentales svigneuses sur Pmteraction des jets en cours Jde separation des etages.

Ces essais inpeeront probablement que la séparation soit exécutée sous le contrdle de fusées & poudre austhamres, nevessares par
atlleurs*, jusqu'a attemdre des distances de secmité oir o mise & feu de Pétage orbital pourra mtervenir sans encombres,

* dites “ufiage rockets”™ en anglats, elles savent a creer Ja gravire artibicicelle préalable & Fallumage des qrandes tusées & Tquades

-

Sl Palzrend s tayurlls Vaenar ezl du Spuie 220k s¢ supiieta et s pressoe andengne eontevpondante, on peut astendre des

Y




‘L.oteral .support Axial ‘support '

Fig. 2. Stage separation tests Mach:5 - C.N.E.R.A. Winddinnel,

11,5 -- Vol Kypersonique .

ay La par.ie by persunique du vol ascendant (5 <AL 10, vest éffzcuée.d des nombres de Reynolds décroissants. avee wfluence

crutssanty du.phenomene d'mteractionevisqueuse, caractérisé par le paramétre 3 =M R™V2, La figi s 6 o estanontide | infleence-de |
cet effed sur les trainees mesurces de la maquette  *Agard B™, montre jue lacavissement du trainée est notable yuand le paramétre
excede 110 2. Revenaut a la figure 25, on vort que dans le cas du Space Shutele cette valeur currespund & des pressions cinétigucs do
Pordre.de 200 Pascals, etzque le phénoméne n’a pas grande.cohséqueunce,

by Le vol de reistree by personiquerde Iétage orbital alicu au contraire dans des conditions tlles que l paramétre & est {gal & 7107
quand lu.pressic vométnue-est le dinidme de fa charge-ahire, et est encore égal & 155 107 uand la pression.cinétigue est égale & la
charge alare. 1 est connii yue-sar une forme putante Ieffet de Imteraction visqueuse est.daveruitre la résistanee en réduisant la.por
tance, c¢ qut entraine une decenioration:notable de la finesse aérodyiamigue dans un domaine importans du vol, er ilcfaudra cn tenie |
compte. pour le caleul d'une tragecroire du rentréeimanceusiante. Des Ctudes-aérody namijues s, 'éciales serunt néuessaires dans o dommai
i+ sur la figure 22 on rappelle d cecte vecasion les himites des nombres de Mach et de Reynulds des soufflerics hy personiques actu !
les* . on peut voit qque leurs iumbres de Reynolds jugés habitucllement faibles, les ualifient pour cexty pe d'essais.

AC p (Forebody) Tullahomg VKF
006 |— = Y_. Hotshet
/ﬂ

AGARD // |
- 004 |- mode!l B Pl

Frg. 26 7 / Viscous
thteraction
% ookt 7 ONERA W

002 | X S8 M< 10
____:__ _Newton (modificed) ______l____

0 i 1 A 3410°¢
M&7 == M 27

* Un a volonearement chiane de cette tcptescm.mun des mstallations 4 grands nombres de Re,nolds, telles que la soufferie & i de Convait, le tunnel de
tir de | AEDC, et les souttienes a hchum de Anies, vu les essars de forimes purtantes elancées sunt diffiales. uupmsnblcs. o b intedt discutable, sespectiveiaent.




AV-- EFFETS AERODYNAMIQUES' DE L'ELASTICITE

Une caractéristique commune aux véhicules hypersoniques sustentés actuellement proposés comme “*Space Shutde™ est leur grande
dimension.combinée avec un poids:de structure le plus faible possible, pour-aller en.orbite avee déuxs étages seulement. Ceste exigence
aura pour résultar-une structure trés lastique. notamment dans Fambiance thermique de I'hypersonique. On a rencontré ces derméres
années dés problémes soulevés.pa- des différences entre les caractéristioues aérodynamiques prévees pour des véhcules aériens a parar
de Pessai en souffiéric de maquettes rigides. ct.celles démontrées en vol. La fignie 27 illustre le degréd'élasuciié d'un avion de grandes
dimensions tel que le C5-A-Galaxy * {a photographic supérieure montre F'avion en vol horizontal (1 gj dlors quil peue voler & 2,5 g™
A cause de Ia fléche. 1es facteurs de charge variables imposent a laile des vrillages-également variables dont I'nfluence sur les moments
de tangage peut érre préide, si Lon connait lev déforinations cotrespondantcs. Un atitre exeinple encore plus-frappant d'un tel couplage

s . CI N 1 . v e ~
P L L e v prn——— BB vt m we gt wiemeea e e

o e R I I e R Ll d T

———

- b. Atlanding.configuration.

Fig. 27 - Heavy logistic air plane lockheed C-5A observed wing-elasticity.

élastique a é1é trouvé lors des-vols du X.B.70A, réf. {5} 4 [7). La figure 28 montre que le rouhs mdun par le derapage (Gyg) est ben
prévu par les ess.is en seufflerie, et que les effees aédroélastiques sont méme sur-corrigés : maws 'une des caractenistiques les plus dithicales
3 prévoir sur un grand avion, est fe lacet inverse induit par le braquage des ailerons i Cpa v Pour le XB.70 les Cps ¢ prévus étaent
positifs 3 tous les nombres de Mach, tandis qu'en vol on trouva des valeurs négatives pour M > 0,90, et pour toutes les valeurs de bra-
quage du bout d'aile pivotant. Les effets de lacet inverse les plus marqués furent cencontres vin vel a M= 0951 ka figure 29 détaille
Finflurnce de 'mcidenve & ce nombre de Mach et ract en évidence Ie disaccord entre les tendances attendue et obsenvée 3 bien que
cerrains factewrs aient contribué & ce désaccord, rels par exemple une valeur de Cpgq trov simplifice dédute d'essais en souffleric top
peu nombreuy, ot la différence d'ordre de grandeur des nambres de Reynolds en soutflerie et en wol, on pense que la majeure parue da
désaccord provenait de la déformation des dérives sous l'effet combine des charges acrodymaruques et d'mertie. 1 faut 1emarquer 4 et

égard que cet avion volait & M= 0,95 3 altitude de 9 hm. qui sera ausai celle du Space Shuttle lors de son passage & e nombre de Mach,

I est bien connu que les domaines d'écoulement transsontque sont les plus sensibles & de trés faibles varatons de formes @ mars
des problémes d'adrodynamigue dus & des déformations sous charge ont été égalemént rencontres sur des vehicules hypersonsques Un
esetaple en est fournt sur T fignre 30, exeratte de la #ét. [9]. Le probléme fut suules¢ par Tun des prennets vols Apollo en orbite terres
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te, lorsquon observa une différenc. notable éntrésles angles.d*équilibre prévus et attendus.. Aprés avoir successivement suspecté un
“effet de Reyriglds™, pwis-ua “effet de-Mach™, on trouva.fi nalement que les déformations soas charge du bouclier. thermzquc. entre les
stx membrures qu. ie supportent:d safice mterne, pouvaient c\phqucr les différences obscrvées. Une maquetie “correcte’” représcntant
les déformations sinyeuses sous charge, fur construite ct essayée, ct les nouvelles courbes d'incidenices d'équilibie, établies a partir de ces
nouveaux essais passent exactement.ay’ mlchu des points de vol.

Ga =0°

C,
n
L

f@'\

ap«2‘i

X 10'

Predicted (W.T + cale.):
Rigid
Fiexible

. Mach
1.6

=2
-41
Fig. 28 - X,B.70.A airplane; influence of the flexibility on the'
.aileron-induced yaw-derivative,
C[‘b,\ x 104
A /i‘r:ci"} W.T. R&,~10,106
~x< 0 Fig. 29
2L ALY Rigid -
3> . “Elastic’ Predicted
L V\((
A 5N BEuin
¥ R & LR U1 Adverse yaw
Adverse | J Ca<0 ) right <0
yaw -2+ o g>0
Flight W = 350000 Ibs C.>0
Z=25kit ]
k& ~ 150,108 5, ° CAleft>0

Symmetrical Smooth
Heat Shleld

Approximated

Ablator

“Asymmeteical Way

== Hest Shield
1. 8450 Waximum. B
Ablabor Thickness) Flush)
Sy Pad 2~ ESSSSST Spacecrait May Not Be.
=23 Relative. Recessed) - * Aerodynamlcaily Trimmed
9% Valocity 990 duting These Reglans
View Looking Forwird
_ Mission 22
Apollo Mission AS+202 Re-Entry Altliude, fix 103
340 80 ?20 50 200 N 150 10 -
o , ' Hirctof Flght 8ig
- Asyt mmlcal S " L] 9
o e o Wayv';m °&%°%> ® "o Vatlatlon with Time
Bl ogdBR A
> N Fig. 30 - Apollo heatshicld waviness % 1wk 3053 ¢
° g e e
influence on trim angle of attack. Z @
g & Coreetatlon Curves
= B $ {eld* 23384, Wd = 020031
sk : , Peetlight Estimale Ret. 3)

400 4500 400 400 &0 &0 $000 100
Time trom Littolf, sec -2




i T TR
4

V — PROBLEMES FONDAMENTAUX ;

Vi1 — Frobléme des gouvernes

“Le problénie de T'efficacité et de I'échauffement des gouvernes acrodynamlqucs lors de 1 rent “~ hypersoniiqie d'an plancur volant

i de§ incidences élevées, est reconnu comme trds difficile : en partic & cause des champs d*écoulement visqueux et non visqueux sur les
fornizs compliquées proposéés, en partic i cause des capacités réduites de simulation des souffleries hypersoniques actuclics.
Mais méme dans le cas d’un.avion hypetsonique, ayant une aile mince ¢t relativement plane, 4 bords d'attaqiie.aigus: et volant dux

Jincidéntes faibles pour réaliser la. meilleure finesse aérody ramlquc, le. problcmc existe. Le vol sustenté d'un avion de 60 métres de lon-

gueur, dvant une charge alaife normale, correspond, méme 3 Mach 10, A des nombres de Rcyrolds trés élevés, auxquels correspondent :

des couches' limites turbulentes sur la presque totalité des surfaces. Par alllcurs on sait.que les couches limites hypersoniques so.t épais-
ses, et l’on,\ peut,se demander si la simple-considération de chocs obliques peiir calculer I'écoulement sur les gouvernes braquiées est
valable. On;pzut penser au contraire que la couche limite existant au nivesw de'iaxe:de la gouverne régit en fait‘la compression - et la <

détente - surises faces.

Malhcufeusement P’essif en.soufflerié de petites.maquettes conduit le plus souvent & obsetver des décollements laminaires sur les
gouvernes braguées, La figure 31 a regroupé-un:certain‘ nétibre d'obscrvations expérimentales de décollements sur des surfaces braquées:
-on peut-observér, deux groupes bien,séparés; lorsque le facteur ay/v/M est porté en' fonction du'riombre de Reynolds 4 I'axe de la gou- \
veine. o est Pangle de braquage le plus faible<pour lequel le décollementrese observé, M le nombre de*Mach 4 l'extérieur de la couche '
limite-avant:la-gotyerne.-On-peut-observer qu’aux-conditions-du-vol:{Re >107) ét-M= 10:par excimple, dcs braquages dé plis de 25° A
sont possibles sans Yécollement dé la couche hmltc turbulente ; dans les conditions.usuelles des souffleries 3 M > 7, en présénce des
couches limites lammmrcs iRep v 10° les braquagcs possibles sans-décolleients sont limités & quelques degrés ; voir par exemple les

réf. [16] et [17].

1l est;possible dansyune certaine mesure, de hter la transitioh par des.rugosités; mais il a été montré — réf. [9] - que les'dimensions
requises pour ces rugosités augmentent avec I¢ nombre de Mach, ct qu'elles perturbent alors I'écoulement ‘extéricur.:

Source'
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Fig. 31 - Maxirium deflection angle ¢f a flop before separation of the boundary layer (a,).
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Unc meilleare fayon de-prédire le prucessus d. tcuumpussxun d'unc cuuche’limite épaisse sur bne gouverne a été recherchée, réf.
{19). -elle consiste.selon le.schéma-de la fignre 32-3 considérer que:la couchezdimite-qui abirde e voler ést en ¢covlement rotattonael.
-aor isqueus, wiguel-on applique la-théorie. des caractéristiques. Dansle cas présent les propiiéeés.desla-cpuche hmte. sont-éctites en:
des points disczees distribués kg -long dlanc-ligne caractéristique descendante. On néglige: une.sous couche ob I¢ nombre:de-Mach-¢st

Hlf(.l”{.‘llf & ung- CCKI‘HHC \'Jl&.l)l‘ supcrsomquc.

it

- - - DBoundarysjdyer
upper-limit

S P

NN Q\\\\\\\\\\\\\\(\\ RN L

Fig: 32 -»Compvgs‘sién of a turbulent boundary:layer on,d rxe,
“Schema 6f the.camnutation by. the method of chordtteristics.

La.figrc 33 compare les.c mpressions observée gi-calculée siroun volet braqué 3 15° 3 Mach- 9:8-¢t.2 des nombres de Reynolds
allang de 13106 % 20710°:On pedt observer un-eau llent acgord-entre-fus mesares et lés mcura theoriques ; es deus<iidyquent une
compression tids prugressive de 1y couche linvite epaisse, ¢ ion-risiln: puni kovi'evune. efficacité.tréshnfionte & welle qui serait prévue

par la-seule considération d'uni.choc oblique en écouleinc. it non VIS pr Cette médnode pernict ains, méme avee un Lstmation gros.
siére du nombre-de Reyulds duwil, de dunner-upebonne prénudie approziteatio de Teffivacie¢ d'un volet austvitesses hy personigues,
poutvu.que I'écoulement extéricur 3:la-couche limite soit-également:comiu,

s P[Py "Chac cbligue. . |
r——s————'——"'"——":"—-' e e mef s T D e sae e e
' 1vo Py, =12,9: 10°
: a0 9?9,_,—79 f.ms .
10} . — 7
\ ! 'ca(*acle/r‘1§t/qugs~_.‘p,/
| L o dmm)
- l - s
|
. |
l a8 ]
5 ! 2
: -
Diédre___ \.- I aw ; 2
(M“=2.96)\' Pente | Lal45m
g et continue
o (r=1215mm) | xm
145 150 1,55 1,60

Fig. 33 - Plaque longue tecompression sur le volet fn 15"} M, 9,83
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V.2 =Problémes de couche limite

Méme dans lewcas'le pius simple des plaquies planes,ilés propriétés phisigues exactes des. couches limites sont loin d'étre compléte-
:ment comprises, comme on-peut ¢n jugérepar le flux constanc.de travaux .publiés sur ce sujet. La;prévision du développement-de couches
limites tridimensionzélles sur. desforines portantes.est encore plurasdii

.:Or la connatssance méme.approchée dés couches limites locales
sur'le vchlculc sera nécessarre, non seulenent pour prévorr T'efficacrte:des, ;gouvefnes, comme on-vient- -de le voir, mais aussi pour évaluer.
Ta dxstnbunon des flux. thcrquucs sur 'ensemble du véhicule. !

A cet égardle grob]emc?dc la tr rsivion aux vitesses hypcrsoniqgg‘saficvra recevoir une nouvelle impulsion car il intéresse-les,

3 contraintes thermiques d'une structare inétallique non-sblative. La-cdfinaissance des.valeurs nuniénques de ces flux est nécessaire pour ]

g fixer les tsolations necessatres des r servorrs. cryogcmqucs, dans le.cdt (d"”SthL(UI’CS oit obtenir la eilleure efficaaité structurale sera unc '

3 -ekigenceicruciale*. L'état des recherches curopéendies sur les: couclusummes hyperson:ques a éué l'objet d'un-recensement récent par R.

& . Michel dans 14 réf. (2 26}, o 1l apparare qu'elles sont-trés actives ét propres i contribuer.de fagon ;xgmﬁcatm. au dcu‘oppcmcm de-

23 véhicules hypérsoniques.

3 Le comportément des couches limites hypersonsques en présénée-de gradients de pression adverses est d'égale importance pout

comprendre les difficultés attendues soulevées par les décollements nirduits partles jets éclaiés ou les ondes de choc, et pour.prévorr les

phénomenes:sur des swiacés peut-étre importantes ifitéressées par-ces. dccollcx.]cms. Cette ctude retient unc grande attention, ct les pro-

céssusde.base des phénoinénes de décollement ct. rcco!lcmcnt ont_conceniré Fintérét aux USA (Korst) ausst. bien-qu'en France o les

. ) bases thconqucs, illustrées par de nombreux e\emplcs ont été expliquéés dansiid réf. [21). Cette référence contient également une .
’ 1mportax3§c‘=bxbllogrng ¢ internationale.

St

Toutes ces érudes sont cependant i un niveau trés fondamental, concernant par exeniple le problémé de la transition en hyperso-
nique, il faudra-entreprendre das études sur des configurations réalistes:de véhicules.

VI — ECHAUFFEMENT ‘CINETIQUE. EN INCIDENCE

v Il ecr:bien connu que T'échauffement cinétique de formes tridimens. n.clles élancées, en incidence, est difficilemert diculable. Mome
pour des formes de'révolution en mncidencé les prévisions théoriques.sont décevantes®? La figure 34 représente la porate. avant-d'un-
fusclage émoussé, de demi angle '5°, en incidence. La strioscopic a'étéréaiisée 3Mach 10 ¢t 10° d'incidence. Les ceruics dessinds sur.

“/7é /T

S 'ONERA' R 3 Ch}
/"/q V= = Wind-tunnel
5 v M=10

+-‘_+/+ ™ b e - e

S — s .
— — o S S (b S et e, Hvtcn.

A . B
N °‘\5§\. Fig. 34 - Kinetic heating of a blunted small-angle cone
\ _ i, at angle of:attack (windward center linc).
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* Cet exigence est beaucouj muins sevére puur les prutectiuns ablasives des ugives balistiques, war elle est englubee dans d auties exigenves mubitawes, n fan

dex marges de sevurite supericures a & sune cuurantes sus les épaisseurs dablateur névessaires, Un tel purds mort es. év.demment inaveeptable puur un avion,

% Cette sgnorance aa pas cu de cepereussion sur le develuppement de. ugives balisingues, vt a pérude d'cchanlicmeat severe commenwe prauguement apres
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Fonde de chac sonv jssus d’un caleulipar la méchode dite.de “Babenko', ni..", sde sumérique ,th;,\iln_cnsiutg.g’cf!c~€rés px_li_s’ignjc,‘c.\—pméc

dans [11]. La connaissance des conditions aérodynamiques 3 la-paroi permcttcat. de. caleeler. Féch sffemiencosur aspartic inférieute. et

‘P'accord avecilés échaiffenic®is mesuréds y. est assez bon, méme A 20° dlincidein . (Pout-cettg indrdunce Ie cudeul numériquea été-arrré

3°X:= 0,45 quand le prograninie 4 constaté uné-pression négative sur la- partig-sipéricure du: corps,. La fignre 35 représenté:les taux
d'cchanffement sui'lapartie cénerale supéncure.. Ea-strioscopic moitre que. Ly furme du choc calculée éspren-bon dccord.avec-celle obser

vée, méme-i céteé mncrdence-élevée. Lé» transferts de chaléur nicsurés, au conit. dire, s'écartent de-ceun calculés quandi > 16°, Des,

visualisations de-Fécoulement i.Ja paros oit montré qu'd ces incidences, ii.esto, aarqué par-la-présence:d'v. &-paire dc stourbilluns origi

nasres dé.la couche hmute décolléc. 1l est important de-noter qu'entre ces tourbillons.la couché limite sur: azpattie supétieire.centrale

w'est pas décollée, mais.cs> fortement amincie:par-la divergence des lignes de-. surant-pariétales. ‘Hl.enrésulty -ur,-¢ hauffement: relative-

‘ment intense, qui est 3:15% ou 20° Laiicidence, voisin de-celui 6bscrvé i la pasiic inféricure 3 Vincidénce dé 3°. |

Small-2cles mark
-computes' shock shape--:

> v

THEORY . , e e o]
5 05

l iy T \s"""ﬁhw\'
5 .

0,75 e

Fig. 35 -'Kinétic haating of o blunted small-angle cone
at angle of ottack (Lee ward center line).

Des types d'écoulem né tourbillonnaire voisins peuvent étre escomptés.sur Pestrados d'afles n 3", clancées en incidence , les
échauffements currespondaits sont difficiles & évaluer ¢t devrone étre estimés-par des-techerches ., icénan (ntale,, de préférence en pré
sence de cor Jhes hnates.turbulentes, pour se.rapprocher du cas récl de vehicules normalement diny,asic . 's. Un cxemple d'une telle
etude, propre-d cunduire-awune meilleure. compréhension des phénoménes physiques sera trouvée dans Ty rignces [18) et [19).

VIl - QUELQUES 'CONSIDERATIONS DE PRIX

VII,1 -~ Développement des -moteurs hypersoniques udrobi. ¢
On sart que le développément des nacelles me.ices mour un transport supersonivu actue! st unc tich. formidable, exéeutée 4

grands frais, En dehors du déveioppement du moteur I . hueme, les essais & diffés.ntes échclles d'enteée d'ur A géomdtrie variable,
_optimusees pour les differcntes-parties de la misston uceupent de nombreuses soudflesies pratigucment & . lan temps. Adapter les meilleu
res configurations aux caractéristiques des moteurs envisagés, dans toutes les configurations de vol, incluait les pannes, ct en vraie
grandeur, est unc specification absoluc, La figire 36 montre deux.phases devcc déveluppemen, puur les cuteies d'arr Ju bombardier
améncam XB70A. A gauche de la figure, I'essat d une demi entrée cn présence d'un élément 1. apua, de Taile, ct en représentant la
chambre de tranquilissation commune au groupe de 3 woteurs, cux méme: simulés pat tivis ¢jectes indépendants, exigea une maquette
au 1/4 ; Pautre phase d'accordage de l'entrée d'aw & un m steur réel demanda Vessai & I'chelle 1A/3 (ou au 173 en débit masse).

S e e e - - .
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a. Aerodynomic research of the air inlet b, Compatibility test of a complete cir inlet/engine system.
on a 174 sccle modsl,. . 1/3 flow-scalo:model in the A,E.D.C. piopulsion wind.tunnel.

Ref: ‘ALLAA, poper 65-571

Fig. 3 - North-americon XB-70A.air plone.

Ce type d'essais fae appel.a des seufflenies de propulston qui sunt les plus grandes caistantes, Leur prix est en fait ce qui limice
Yp pp ¢ tmi
leursdumensions , 1l n'en eaiste pas de cette taille puur les numbres de Mach hy persuarques, et les mateurs 3 développer pour un avion
hypersonique auratent necessarrement des dimensions telles qu'onies, puisse cssayer dans des in tallations eaistaraes , la poussée néces
YP q 5
saire a 1 avion seraie obtenue'en les montant en grappes..avee les problémes currespondants. Les micmes remarques sappliquent au
developpement des ejecteurs, aveu la necessite supplémentaire de-représanter un éeoulument extéricur non unifurme correspondant au vol
en incidence, ce qui est encore=négligé pour les cssais supersoniques.

Tout cecl, méme sans evoyuer'les problemes de structure chaude, explivu: vurquor la création davions hy personiques aérobies
parait repoussee vers un-futur de momns ¢n momns défini, et pourquoi unt &é expivrées des approchés différentes du problémes d'un
systéme de transport «apide & grandt distance.

V11,2 — La navette spatiale (Space Shuttle}

De grandes fusees, vapables de mettre plus de 130 tonnes en otbite basse, ¢t d'avoir déposé des hommes sur fa Lone, et-de les’
avoir-ramenés sur terre, vienuent de démontrer qulelles sont stires et disponibles.

Ladee est alors seduisante de baur-sur lews technolugie une nouvelle fusée récupérable, du licu de s'épuser 3 podssér les wvions
jisqu'a Phypersonique.

Cette fugun de varr, ¢ les rasuns suusjacentes aun tecentes propusitiona d'une navette spatiale sont discatées dans les céf. [12], [13]
et [14]. Les chiffres suivants et quelques remarques importantes en sout extraits.

Pour avoir une 1dee de §interét de recuperer les fusées spatiales il est mtcressant du nuter que Saturne V oiite le double du trans
port logistque lourd C3A, pour fc méme pords sec. Chatles Mueller {14] ccmargue ... évdemment, si nous dépensions la plus grande
partic d'un C3A sur chaque vol New York - Tokyo, le billex scrait cher.”

Autre pom, chaque hvre de vehicule spatial indat beaucoup plus d’admimistration de butcau d'études et de contedle, qu'une livee
d avion. La figure 37 compare les prix differents de I construciion d'avions et de fusées aus USA. Deux compagmes différentes.ont été
chostes et dans - haque cas Tunité est-lo cout defabrieasiva. Ainst enzrécupéiant-unehvre de £0sée, on récupére non seulemen: du
matériel usné, mais des services coiiteux (software), ; . )

Le prix des-sous-ensembles est trés vanables . la figure 38 montre que le prix du pied cubique est trés Clevé pour Pélectronique,
et fe plus bas pour les reservorrs, qui sunt mumns coiliteux que la structure. \Ce deeniek tapport pourtait changer lorsque, paur une navette
spatiale, les resesvours ne constitueront justement plus Uessentiel de 1a structure comme Cest Ie cas pon les fusées d*aujourd’hui).
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A1 a par ailleurs ¢t¢ déterminé, a parur d'érudes de-la récupératior: Teésjeapuules, “Mercury et Gemini, qiie‘le cotic global de récupéra
tion- €5t assez proportive..i au volume: récupéré, soit 10600 i 1300, dollixyle, | ‘ed cube. Ce critére, superposé sur la figure 38, montre
que les scules parties indignes de.la rccupcrauon seraient les-sectic » ntezmédiuwes et les grands réservoirs.

Ces remarques sont  la base de-certaines conceptions-de. avetn, spasisle 3 iéseroirs effectivemént consommiables.
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