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Nomenclature

Centre de Portance Aérodynamique
Centre de gravite

Composante axiale nommée trainée
Composante normale nommée portance
L’accélération

Forces extérieur

Mass

La vitesse

L’altitude

Force de réaction d’air

Gravité

Force d’action

Force sur I’axe X

Force sur I’axe Z

Force de réaction sur I’axe X

Force de réaction sur I’axe Z

Angle de site

Force de Pesanteur sur I’axe Z
Force de pesanteur sur I’axe X
Rayon d’Ogive

Le rayon de courbure du cercle

Le rapport du rayon de courbure d'une ogive tangente

~  ~ ~

m/s?
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Introduction générale

'aérodynamique est une science qui étudie le comportement des fluides au repos et en
mouvement. C'est une science qui trouve des applications dans de nombreux
domaines tels que l'astrophysique, la météorologie, la géophysique ...ctc. Les

propriétés aérobies sont divisées en plusieurs branches définies par les propriétés des fluides.

L'homme a toujours été étroitement lié a cette science, la domestication du cheval et I'invention

de la roue ont eu une grande influence sur le présent dans lequel nous vivons maintenant.

Le dernier millénaire a été grandement affecté par la technologie des voiliers, que ce soit le

commerce ou la guerre.

Au XXe siécle, 'avénement des avions et des voitures a motivé 1'homme a progresser dans le

domaine de 1'aérodynamique.

Au début du XXIe siecle, la fusée peut étre considérée comme une révolution émergente des
transports. Cependant, peu de gens voyagent avec des véhicules propulsés par des fusées. Mais
la plupart des communications locales et commerciales dépendent fortement des satellites, que

ce soit les appels téléphoniques, Internet, les questions académiques .. .etc.

Aujourd'hui, la plupart de nos informations sont transmises d'une partie du monde a une autre

a travers l'espace.

Par conséquent, de nombreux scientifiques (Newton, Kongrave, Zasyadko, Hale, Goddard ...
etc) ont constaté qu'il était important d'étudier I'aérodynamique du fusée pour suivre le rythme
de ces développements rapides de la communication et de 1'exploration humaines. Des débuts

de la Chine ancienne a son développement rapide pendant la guerre froide.

La technologie aérodynamique est devenue la technologie principale a la fin du XXe siecle, elle
affecte la vie et le travail d'un nombre croissant de personnes et de scientifiques qui souhaitent

comprendre les principes de cette science.




Introduction générale

L'objectif principal de ce travail est d'étudier 1'aérodynamique d'un modele de fusée que nous
avons précédemment construit a I'aide du programme de dimensionnement des fusées baptisé

OpenRocket.

Dans le chapitre suivant, nous ferons une recherche générale sur la fusée. Dans le deuxiéme
chapitre, nous découvrirons les conditions de la stabilité de la fusée en vol. Dans le troisiéme
chapitre, nous effectuerons une simulation numérique sur un ordinateur en utilisant le
programme commercial (ANSY'S Fluent®), et nous fournirons une étude générale du flux d'air
autour d'un fusée de petite et moyenne portée afin de calculer le coefficient de portance CL et
le coefficient, de trainée CD et de trouver La relation entre eux et ensuite nous comparons les

résultats obtenus avec les résultats de Corps d’Ahmed ..
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Chapitre I : Synthése bibliographique et généralités Sur les fusées

I.1. Introduction :

De nombreux développements ont été réalisés depuis le début de 1'apparition de fusée, avec de
nombreuses contributions de chercheurs, ou de nombreuses méthodes et équations
mathématiques ont été développées qui décrivent le missile (a courte et a moyenne portée) de
maniére aérodynamique et le comparent a la simulation afin d'obtenir les meilleures

performances souhaitées

I.2. Synthése bibliographique :

Les premiéres fusées ont été utilisées comme systemes de propulsion pour les fléches et peuvent
étre apparues des le 10e siécle dans la Chine de la dynastie Song. Cependant, des preuves
documentaires plus solides n'apparaissent qu'au 13e si¢cle. La technique s'est probablement
répandue en Eurasie a la suite des invasions mongoles du milieu du 13e si¢cle. L'utilisation de
roquettes comme armes avant que la fusée moderne ne soit attestée en Chine, en Corée, dans le

sous-continent indien et en Europe.

Archytas 400 av. J.-C : Un des premiers dispositifs pour utiliser avec succés les principes
essentiels pour monter en fléche le vol était un oiseau en bois. Les écritures d'Aulus Gellius, un
romain, racontent une histoire d'un Grec appelé Archytas qui a vécu dans la ville de Tarentum,
maintenant une piece de 1'ltalie méridionale. Quelque part autour de I'année 400. J.-C., Archytas
a mystifié¢ et a amusé les citoyens de Tarentum en pilotant un pigeon fait de bois. La vapeur
d’évasion a propulsé 1'oiseau suspendu sur des fils. Le pigeon a utilisé le principe d'action-

réaction, qui n'a pas été énoncé comme loi scientifique Jusqu'au 17e siecle.

Chinois par environ 200 av. J.-C : on le croit qu'ils ont maitrisé le mélange et I'utilisation de
la poudre. Connu en tant que poudre noire jusqu'a l'invention des pistolets, la poudre s'avérerait
étre l'ingrédient primaire des premiéres véritables fusées balistiques. Le Chinois a créé la
premiére poudre par le mélange traditionnel du charbon de bois, du salpétre et du soufre. Tandis
que le rocketry était toujours un long chemin loin, la nature explosive de la poudre a été bien

démontrée par le Chinois par le chargement et la détonation des pétards.
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Isaac Newton, en 1720 : a jeté les fondements scientifiques pour la fusée moderne. Newton a
dispensé sa compréhension de mouvement physique en trois lois scientifiques. Les lois
expliquent comment les fusées fonctionnent et pourquoi elles peuvent travailler dans le vide de
'espace extra-atmosphérique. Les lois de Newton ont bientét commencé a avoir un impact
pratique sur la conception des fusées. Environ 1720, un professeur néerlandais, Willem
Gravesande, voitures modéles construite propulsées par des avions a réaction de vapeur.

Expérimentateurs de Rocket en I'Allemagne et Russie.

W. Congreve, en 1801 : fils du controleur de 1'arsenal royal, Woolwich, Londres, est devenu
une figure importante dans le domaine. De Congreve 1801 recherché la conception originale
des fusées de Mysore et commencé un programme de développement vigoureux au laboratoire
de I'Arsenal. Congreve a préparé un nouveau mélange de propulseur, et a développé un moteur
de fusée avec un tube fort de fer avec le nez conique. Cette premicre fusée de Congreve a pesé
environ 32 livres (14.5 kilogrammes). La premiére démonstration de l'arsenal royal des fusées
de combustible solide a eu lieu en 1805. Les fusées ont été effectivement utilisées pendant les

guerres napoléoniennes et la guerre de 1812. Congreve a publié trois livres sur le fusée [1].

A. D. Zasyadko, en 1815 : a commencé son travail sur développer les poudre-fusées militaires.
11 a construit les plates-formes de fusée-lancement (qui ont permis l'allumage des fusées dans
les salves - 6 fusées a la fois) et pistolet-étendant des dispositifs. Zasyadko a élaboré une
tactique pour l'usage militaire des armements de fusée. En 1820 Zasyadko a été nommé chef de
l'arsenal de Pétersbourg, de 1'usine de poudre d'Okhtensky, du laboratoire pyrotechnique et de
la premiére plus haute école d'artillerie en Russie. Il a dispensé la production de fusée dans un
atelier spécial de fusée et a formé la premicre sous-unité¢ de fusée dans l'armée russe

impériale[2].

Jozef Bem, en 1819 : d'artillerie du royaume de la Pologne a commencé des expériences avec
ce qui s'est alors appelé dans le Kongrewska Polonais de Raca. Celles-ci ont abouti a ses 1819
incendiaires de fusées de les de siir de notes de rapport. La recherche a eu lieu dans l'arsenal de
Varsovie, ou le pilote Jozef Kosinski a également développé des lanceurs de multiple-fusée
adaptés du chariot de pistolet d'artillerie de cheval. Le premier corps de fusée formés en 1822,

elle a vu la premicre fois le combat pendant la guerre Polir-Russe 1830 [3].

William Hale, en 1844 : L'exactitude s'est considérablement améliorée une fois modifiée la

conception de fusée de sorte que la poussée ait été 1égerement dirigée, faisant tourner la fusée
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le long du son axe-de-voyagent comme une balle. La fusée vigoureuse a enlevé le besoin de
baton de fusée, a voyagé davantage d'en raison de l'air-résistance réduite, et était bien plus

précise.

Konstantin Tsiolkovsky, en 1903 : inspiré par Verne et Cosmism, a publié Hccredosarnue
Mupoeuvix npocmpancme peaxmusnuvimu npubopamu (I'exploration de l'espace cosmique a I'aide
des dispositifs de réaction), le premier travail scientifique sérieux sur le voyage dans l'espace.
Le principe d'équation-le de fusée de Tsiolkovsky qui régit la fusée propulsion-est appelé dans
son honneur (bien qu'on 1’ett découvert précédemment). Il a également préconisé 1'utilisation
de 1'hydrogéne liquide et de 'oxygene pour le propulseur, calculant leur vitesse maximum
d'échappement. Son travail était essentiellement inconnu en dehors de 'Union Soviétique, mais
a l'intérieur du pays il a inspiré davantage de recherche, expérimentation et la formation de la

société pour des études de voyage interplanétaire en 1924[4].

Robert Esnault-Pelterie, en 1912 : a publié une conférence sur la théorie de fusée et le voyage
interplanétaire. Il a indépendamment dérivé I'équation de la fusée de Tsiolkovsky, a fait des
calculs de base au sujet de 1'énergie priée pour effectuer des voyages aller-retour a la lune et
aux planétes, et il a proposé l'utilisation de la puissance atomique (radium) d'actionner une

commande d'avion a réaction.

Robert Goddard, en 1912 : inspiré d'un age jeune par des puits de H.G., a commencé une
analyse sérieuse des fusées, concluant que le combustible solide conventionnel monte en fleche
nécessaire pour étre amélioré de trois maniéres. D'abord, du carburant devrait étre brilé dans
une petite chambre de combustion, au lieu de construire le récipient entier de propulseur pour
résister aux pressions. En second lieu, des fusées ont pu étre arrangées par étapes. En
conclusion, la vitesse d'échappement (et ainsi l'efficacité) pourrait étre considérablement
grimpées jusqu'a au-dela de la vitesse du bruit en utilisant une tuyére de Laval de De. Il a breveté
ces concepts en 1914. Il également a indépendamment développé les mathématiques du vol de

fusée [5].

Yves Le Prieur, en 1914 : un officier naval frangais et inventeur, créer plus tard un appareillage
pilote de plongée a l'air, fusées air-air développées de combustible solide. Le but était de
détruire les ballons captifs d'observation (appelés des saucisses ou Drachens) employés par

l'artillerie allemande. Ces poudres noires plutot brute, fusées incendiaires acier-inclinées.
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Goddard, en 1926 : a fixé (de Laval) un bec supersonique a la chambre de combustion d'un
moteur-fusée rempli de combustible liquide. Ces becs transforment 1'a gaz chaud de la chambre
de combustion en avion a réaction plus frais, hypersonique, fortement dirigé du gaz, davantage
que doublant la poussée et soulevant I'efficacité de moteur de 2% a 64% [6]. Le 16 mars 1926
Robert Goddard a lancé la fusée remplie de combustible le premier par liquide du monde dans

auburn, le Massachusetts.

Wernher von Braun, en 1946 : a dirigé la société allemande de Raumschiffart de fourrure de
Verein pour le voyage dans 1'espace transformé en I'équipe qui a construit et a piloté la fusée la
plus avancée pendant le temps, le V2. Sur les rivages de la mer baltique, créés un propulsé par
fusée par I'alcool et oxygene liquide. Avec une portée de 200 milles et d'une altitude maximum
de 55 milles, le V2 a pu livrer une téte explosive de 1 tonne au cceur de Londres sans

avertissement.

USA, en 1958 : L'explorateur I a été lancé par l'armée américaine Le 31 janvier 1958. En
octobre de cette année, les Etats-Unis ont formellement dispensé son programme spatial en
créant I’ Aéronautique et espace nationaux Administration (la NASA). La NASA est devenue

une agence civile avec le but de I'exploration de 1'espace paisible au profit de toute 'humanité.

Gene Roddenberry, pendent (1966-1968) : un pilote distingué de bombardier de la deuxiéme
guerre mondiale et le pilote du secteur privé, ont commenceé sa carriere d'écriture parquant des
histoires au sujet du vol. Il a commencé a écrire pour la télévision et a développé un concept
pour une série « occidentale » réglée parmi les étoiles. Pendant trois années (1966-1968), la
série de Star Trek a exploré un éventail de délivrances scientifiques et sociales pendant que les
humains voyageaient a travers la galaxie. La série est devenue si populaire que le premier
véhicule d'essai de navette spatiale de navette spatiale a été appelé Enterprise aprés que
l'entreprise de bateau d'étoile. L'exposition originale a engendré plusieurs séries de compagnon
et une corde des films. Roddenberry, un visionnaire, a inspiré une génération des voyageurs de

l'espace.

Neil Armstrong, en 1969 : d'astronaute américain sur la lune. C'était la premiere fois parmi
I'histoire que les humains avaient atteint un autre monde. Il a été suivi sur la surface de 1'aldrine
de « bourdonnement » d'Edwin, JR. Un troisiéme astronaute, Michael Collins, resté dans

I'orbite lunaire dans la capsule d'Apollo. La mission d'Apollo 11 était la premiere de six
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atterrissages de lune se déployant a la fin de 1972. Vaisseau spatial des astronautes le', le module
lunaire, s'est composé d'une descente et d'une étape de montée. L'étape de descente a eu quatre

jambes et un moteur de fusées puissant pour ralentir le métier pour atterrir sur la lune.

USA, en 1973 : Utilisant une troisi¢éme étape modifiée de la fusée Saturn v, Les Etats-Unis ont
finalement lancé sa premicre station spatiale, appelée le Skylab, dans l'orbite terrestre en 1973.
Plutot que des moteurs et des réservoirs de carburant, l'intérieur de la troisiéme étape a €té
équipé des quarts et des laboratoires pour trois vivants astronautes sur des séjours prolongés
dans l'espace. Les panneaux solaires ont fourni le courant électrique. En raison d'un probléme
pendant le lancement, un des grands panneaux a été perdu. Néanmoins, trois équipages des
astronautes ont appelé la maison du Skylab jusqu'en 1974. Le dernier équipage est resté¢ dans

l'espace de 84 jours.

SpaceX, en 2016 : était la premicre entreprise privée anonyme avec succes pour lancer et
récupérer un vaisseau spatial orbital, la capsule de dragon, qui fournit régulierement I'ISS les
approvisionnements et le nouvel équipement scientifique. Actuellement, les USA se fondent
sur la fusée russe de Soyuz pour amener des astronautes a I'ISS mais dans un proche avenir des
missions équipées sont prévues avec la capsule de dragon. La fusée du faucon 9 est un lanceur
de deux-étape-a-orbite consisté en des moteurs-fusées de SpaceX MERLIN remplis de
combustible par 1'oxygene liquide et le kéroséne d'une capacité de charge utile de 13 tonnes
métriques (29.000 livres) dans 'orbite de la bas-Terre. Il y a eu trois versions du faucon 9, v1.0
(retiré), v1.1 (retiré) et récemment la pleine version partiellement réutilisable de poussée, qui
ont le 22 décembre 2015 employé le rétablissement de propulsion pour atterrir la premiére phase
sans risque dans Cape Canaveral. Jusqu'ici, des efforts sont effectués de déployer les possibilités
d'atterrissage de la terre aux chalands de mer. En outre, on s'attend a ce que le faucon lourd avec
27 moteurs de MERLIN (une fusée centrale de faucon 9 avec deux premicres phases de faucon
9 attachées aux cotés) déploie la capacité de levage de SpaceX a 53 tonnes métriques dans
'orbite de la bas-Terre, rendant lui la deuxiéme fusée puissante en service apres le SLS de la
NASA. Les premiers vols du faucon lourd sont prévus pendant tard cette année (2016).
Naturellement, I'objectif ultime du musc du CEO Elon de SpaceX, est d'effectuer a des humains
une espece planétaire multi, et pour réaliser ceci qu'il prévoit d'envoyer une colonie de million
d'humains a Mars par l'intermédiaire du transporteur colonial de Mars, un systéme de lancement

de l'espace des moteurs-fusées réutilisables, des lanceurs et des capsules d'espace.
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Dés le début de la découverte et de I'expérimentation, les fusées se sont transformées des
dispositifs simples de poudre en les véhicules géants capables du déplacement dans l'espace

extra-atmosphérique. Les fusées ont ouvert I'univers pour diriger I'exploration par I'humanité
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1.3. Fusée :

Une fusée spatiale est un véhicule fourni d'un turboréacteur trés puissant congu pour transporter
des personnes ou des équipements au-dela de la Terre et dans l'espace. Si nous définissons
'espace comme la région en dehors de I'atmosphére terrestre, cela signifie qu'il n'y a pas assez
d'oxygene pour alimenter le type de moteur conventionnel que vous trouverez sur un avion a
réaction. Donc, une fagon de regarder une fusée est comme un type tres spécial de véhicule a

réaction qui transporte sa propre alimentation en oxygene.

1.3.1. Moteur-fusée :

Le moteur-fusée est un type de moteurs a réaction, c'est-a-dire un moteur qui projette un fluide
(gaz ou liquide) vers l'arriére, ce qui transmet par réaction une poussée au véhicule solidaire du
moteur, de force égale et de direction opposée vers l'avant. Le moteur de fusée actuelle la
singularité d'expulser une matiére qui est absolument stockée comme le corps du véhicule. Ce
type de moteur est en spécifique employé par les fusées car étant isolationniste il peut
fonctionner dans un milieu dépourvu d'atmosphére uniquement également par les missiles car

il permet d'atteindre des vitesses extrémement importantes.

1.3.2. Fonctionnement d’un moteur-fusée :

L'effet de la combustion du propulseur dans le moteur de fusées est d'augmenter 1'énergie
interne des gaz donnants droit, employant I'énergie chimique stockée dans le carburant. A
mesure que l'énergie interne augmente, la pression augmente, et un bec est employé pour
convertir cette énergie en énergie cinétique dirigée. Ceci produit la poussée contre
I'environnement ambiant auquel ces gaz sont relachés. La direction idéale du mouvement de
I'échappement est dans la direction afin de causer la poussée. A I'extrémité supérieure de la
chambre de combustion le fluide chaud et énergique de gaz ne peut pas avancer, et ainsi, il
pousse vers le haut contre le dessus de la chambre de combustion du moteur de fusées. Pendant
que les gaz de combustion approchent la sortie de la chambre de combustion, ils augmentent
dans la vitesse. L'effet de la partie convergente du bec de moteur de fusées sur le fluide a haute
pression des gaz de combustion, est de faire accélérer les gaz a la vitesse. Plus la vitesse des
gaz est haute, plus la pression du gaz (le principe ou la conservation de Bernoulli de I'énergie
est inférieure) agissant sur cette picce de la chambre de combustion. Dans un moteur
correctement congu, I'écoulement atteindra le Mach 1 a la gorge du bec. A quel point la vitesse

de I'écoulement augmente. Au-dela de la gorge du bec, une piéce en forme de cloche




Chapitre I : Synthése bibliographique et généralités Sur les fusées

d'expansion du moteur permet les gaz qui augmentent a la poussée contre cette piéce du moteur
de fusées. Ainsi, la piéce de cloche du bec donne la poussée supplémentaire. Simplement
exprimée, parce que chaque action il y a une réaction égale et opposée, selon loi de Newton la
troisiéme avec le résultat que les gaz de sortie produisent la réaction d'une force sur la fusée la

faisant accélérer la fusée

REACTION ACTION

Figure I-1 : Principe d’action réaction [7].

1.3.3. Types des moteurs des fusées :

Des systémes de propulsion de Rocket peuvent étre classifiés selon le type de source d'énergie
(produit chimique, nucléaire, ou solaire) le type du véhicule (aéronef, fusée, véhicule spatial,
etc.), de la taille, du type de propulseur, du type de construction, ou de nombre d'unités de

propulsion de fusée utilisées dans un véhicule donné.

Une autre maniére est de classifier par la méthode de production poussée. Une expansion
dynamique thermo d'un gaz est utilisée dans la majorité de concepts pratiques de propulsion de
fusée. L'énergie interne du gaz est convertie en énergie cinétique de I'écoulement
d'échappement et la poussée est produite par la pression de gaz sur les surfaces exposées au

gaz.
e Moteur de fusée a propergol liquide :

Les moteurs de fusées a propergol liquide utilisent des propulseurs stockés comme liquides qui
sont introduits sous pression des réservoirs dans une poussée chambre. Au systéme pression-
alimenté que typique de moteur de fusées a propergol liquide est schématiquement montré dans

(fig. 2-1). Le diergol se compose d'un comburant liquide (par exemple, oxygéne liquide) et d'un
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combustible liquide (par exemple, kéroséne). Un monergol est un liquide simple qui se

décompose en gaz chauds une fois correctement catalysé.

Les propulseurs chimiques réagissent aux gaz chauds qui se forment a l'intérieur de la chambre
de poussée et proceédent a leur tour étre accélérés par une tuyére supersonique de laquelle ils
sont ¢éjectés a une vitesse ¢levée, donnant de ce fait l'impulsion au véhicule. Les tuyéres
supersoniques se composent d'une section convergente, une constriction ou une gorge, et une

section de divergence conique ou en forme de cloche[8].
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Figure I-2: Organigramme schématique d'un moteur de fusées d'a propergol liquide avec un systeme d'alimentation de

pression de gaz[9].
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Les lignes tirées montrent une deuxiéme chambre de poussée, mais quelques moteurs ont plus
que les chambres poussées par douzaine fournies par le méme systéme d'alimentation.
Egalement montrés sont des composants requis pour la pression de réservoir de début et d'arrét,
de controler, les propulseurs remplissant et le gaz de pressurisation, vidangeant ou ringant les
propulseurs restants, décompression ou mise a l'air libre de réservoir, et plusieurs capteurs. Les
propulseurs chimiques réagissent aux gaz chauds de forme a l'intérieur de la chambre de
poussée et proceédent a leur tour étre accélérés par une tuyére supersonique de laquelle ils sont
¢jectés a une vitesse ¢levée, donnant de ce fait l'impulsion au véhicule. Les tuyeres
supersoniques se composent d'une section convergente, une constriction ou une gorge, et une

section de divergence conique ou en forme de cloche [9]

Les moteurs-fusées gazeux de propulseur utilisent un gaz a haute pression stocké, tel que I'air,
l'azote, ou 1'hélium, comme fluide de fonctionnement. De tels gaz stockés exigent les réservoirs
relativement lourds. Ces éjecteurs froids de gaz ont été utilisés dans beaucoup les véhicules
spatiaux tot pour bas-poussent des manceuvres et pour des systemes d'assiette-contrdle, et
certains sont encore utilisés aujourd'hui. Le chauffage du gaz avec de 1'énergie électrique ou par
la combustion de certains monergols dans une chambre améliore leur performance, et ceci s'est

souvent appelé la propulsion de fusée chaude de propulseur de gaz
e Moteur de fusée Solide :

Meécanismes d'alimentation complexes qui incluent des pompes de propulseur, des turbines et
des générateurs de gaz. Tous ont les dispositifs de propulseur-pressurisation et la combustion
relativement complexe/chambres poussées. Dans la fusée de propergol solide circule en voiture
les ingrédients a briiler sont déja stockés dans une chambre de combustion ou un cas (voir la
fig. 3-1). Le propergol solide (ou la charge) s'appelle le grain, et lui contient tous les éléments
chimiques pour la combustion complet. Une fois que mis a feu, il est congu pour briler sans a-
coup a un taux prédéterminé sur toutes les surfaces internes exposées de grain. Dans la figure,
la combustion initiale a lieu sur les surfaces internes de la perforation de cylindre et aux quatre
fentes. La cavité interne augmente pendant que le propulseur est briilé et consommeé. Les gaz
chauds donnants droit traversent la tuyére supersonique pour donner la poussée. Une fois que
mis a feu, la combustion de moteur est congue pour procéder d'une fagcon ordonnée jusqu'a ce
qu'essentiellement tout le propulseur ait été consommé. Il n'y a aucun systeme ou valve

d'alimentation[10-12]
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Figure I-3 : Vue de trois quarts simplifiés de section de perspective d'un moteur typique de fusée de propergol solide[13]

Avec la charge propulsive en grains a collé sur le cas et sur la couche d'isolation, et avec une

tuyére d'échappement conique. Le cas cylindrique avec ses domes hémisphériques avant et

arriére forme un récipient a pression contenant la pression de chambre de combustion.

e Moteur de fusée Hybride :

Les systémes de propulsion de fusée de propergol hybride utilisent le stockage de propergol

liquide et solide. Par exemple, si un oxydant liquide est injecté dans une chambre de combustion

remplie de grain carboné plein de carburant, la réaction chimique produit les gaz de combustion

chauds (voir la fig. 4-I).
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Figure I-4: Schéma de principe d'un moteur de fusées a propergol hybride typique[9]

Les positions relatives du réservoir de comburant, du réservoir de gaz a haute pression, et de la

chambre de carburant avec son bec dépendent de la conception de véhicule particulier
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Autres technologies de propulsion sont représentées dans I’organigramme suivante :

Technologies de propulsion

: S | | |

. o Propulsion de non-produit Technologie avancée de . .
Propulsion chimique chimique propulsion Technologies de soutien
i Plasma (¢électrique ou . L .
Solid icgnique)q Propulsion nucléaire — Propulseur entreposable
Liquide . . .
Propulsion solaire de voile Propulsion de laser In-space plataform to
T transfer propellant
Hybride
Propulsion de longe . .
Propulsion de fusion
Propulseurs verts
. .
Propulsion d'évasion Propulsion dans I’espace

Figure I-5 : Sketch des diverses technologies de propulsion
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1.3.4. Forces aérodynamiques :

L'étude générale des forces sur une fusée fait partie du champ de la balistique. Le vaisseau
spatial sont encore étudiés dans le sous-champ de I'astrodynamiques. Des fusées de vol sont

principalement affectées par les forces suivantes :

Poussée (P) du moteur, force axiale appliquée sur la plaque de poussée.

Pesanteur (G) force verticale appliquée au Centre de Gravite (CG).

Trainée (D) si se déplagant en atmosphére

Portance (L) effet habituellement relativement 1éger excepté les aéronefs propulsés par fusée

appliquée au Centre de Poussée Aérodynamique (CPA).

Figure I-6 : Bilan des forces aérodynamiques appliqué a la fusée

En outre, l'inertie et la pseudo-force centrifuge peuvent étre significatives dues au chemin de la
fusée autour du centre d'un corps céleste ; quand haut assez de vitesses dans la bonne direction

et l'altitude sont réalisées une orbite ou une vitesse de libération stable est obtenue.

Ces forces, avec un présent stabilisant de queue (I'empennage), a moins que des efforts délibérés
de controle soient effectués, fassent naturellement suivre le véhicule une trajectoire rudement
parabolique nommeée un virage de pesanteur, et cette trajectoire est employée souvent au moins
pendant la partie initiale d'un lancement. (C'est vrai méme si le moteur de fusées est monté au
nez.) Les véhicules peuvent maintenir ainsi la basse ou méme zéro incidence, qui réduit au
minimum l'effort transversal sur le lanceur, permettant un plus faible, et par conséquent

l'allumeur, lanceur [14].
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e Kquation de fusée de Tsiolkovsky :

L'équation de fusée de Tsiolkovsky, 1'équation classique de fusée, ou I'équation idéale de fusée
est une équation mathématique qui décrit le mouvement des véhicules qui suivent le principe
de base d'une fusée : un dispositif qui peut s'appliquer l'accélération a lui-méme utilisant la
poussée en expulsant une partie de sa masse avec la vitesse €levée peut déplacer de ce fait en

raison de la conservation du moment.

L'équation rapporte le AV (le changement maximum de la vitesse de la fusée si aucun autre acte
de forces externes) a la vitesse efficace d'échappement et a la masse initiale et finale d'une fusée,

ou tout autre moteur de réaction.
e Trainée :

Dans aérodynamique, la trainée est frottement, et une des sources de trainée est le frottement
superficiel entre les molécules d'air et la surface pleine de la fusée mobile. Puisque le frottement
superficiel est une interaction entre un solide et un gaz, l'importance du frottement superficiel
dépend des propriétés de solide et de gaz. Pour le solide, une surface douce et cirée produit
moins de frottement superficiel qu'une surface rude. Pour le gaz, la grandeur dépend de la
viscosité d'air et de I'importance relative des forces visqueuses au mouvement de 1'écoulement,
exprimé comme le nombre de Reynolds. Le long de la surface, une couche limite d'écoulement
de basse énergie est produite et I'importance du frottement superficiel dépend de 1'état de cet
¢coulement. Nous pouvons également penser a la trainée en tant que résistance aérodynamique
au mouvement de l'objet par le fluide. Cette source de trainée dépend de la forme de la fusée et
s'appelle la trainée de forme. Comme circulations d'air autour d'un fuselage, la vitesse et la
pression locales sont changées. Puisque la pression est une mesure de I'impulsion des molécules
de gaz et des changements le des moments produisent une force, une distribution de pression
variable produira une force sur le fuselage. Nous pouvons déterminer l'importance de la force
en intégrant, ou en ajoutant vers le haut des temps locaux de pression la superficie autour du

fuselage entier. Le secteur bas d'une fusée mod¢le produit la trainée de forme.
e Poussée :

La poussée est une force de réaction décrite quantitativement par la troisiéme loi de Newton.
Quand un systéme expulse ou accélére la masse dans une direction, la masse accélérée causera

une force de la grandeur égale mais vis-a-vis de la direction sur ce systéme. La force appliquée
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sur une surface dans une direction perpendiculaire, ou la normale a la surface s'appelle

¢galement la poussée, et ainsi la poussée, est mesurée en newtons.

Ci-dessous est une équation approximative pour calculer la poussée nette d'un moteur de fusée :

P = 1, + Ae(Pe — Pamp) (I-1)
Ou : m= Débit massique des gaz d'échappement
v,=Vitesse efficace d'échappement
A= Section de sortie d'écoulement du moteur
pP.= Pression statique de sortie de moteur a la pression ambiante

Pamp= Pression ambiante (ou atmosphérique)

Puisque, a la différence d'un réacteur, un moteur conventionnel de fusée manque d'une entrée
d'air, il n'y a aucune « trainée de Ram » pour la déduire de la poussée brute. En conséquence,
la poussée nette d'un moteur de fusée est €gale a la poussée brute (indépendamment de la contre-

pression statique).

Le premier terme (mv,) représente la poussée d'impulsion, qui demeure constante a un

arrangement de commande de puissance donné.

Le deuxiéme terme A,(Pe — Pamp) Teprésente la limite de poussée de pression. A la pleine
commande de puissance, la poussée nette d'un moteur de fusée s'améliore 1égérement avec
l'augmentation de l'altitude, parce que pendant que la pression atmosphérique diminue avec
l'altitude, la limite de poussée de pression augmente. Sur la surface de la terre la poussée de
pression peut étre réduite de jusqu'a 30%, selon la conception de moteur. Cette réduction chute

rudement exponentiellement a zéro avec 1'augmentation de l'altitude. [9]

L'efficacit¢ maximum pour un moteur de fusée est réalisée en maximisant la contribution
d'impulsion de I'équation sans encourir des pénalités finalement augmentant 1'échappement.
Ceci se produit quand pe = pamp- Puisque la pression ambiante change avec l'altitude, la
plupart des moteurs fusées dépensent 1'efficacité maximale de cette opération en trés court laps

de temps.

Puisque I'impulsion particuli¢re est une force divisée par le taux d'écoulement de la masse (le

débit), cette équation signifie que I'impulsion particuliére varie avec l'altitude.
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Figure I-7 : Poussée du moteur-fusée

e Portance :

Un écoulement de fluide auprés de la surface d'un fuselage exerce une force la-dessus. La
portance est la composante de cette force qui est perpendiculaire au sens d'écoulement
incident[7]. Il différe de la force de résistance a I'avancement, qui est la composante de la force
paralléle au sens d'écoulement. La portance agit par convention dans une direction ascendante
afin de parer la force de la pesanteur est la plupart du temps associé aux ailes des aéronefs a
voilure fixe, bien qu'il soit plus largement produit par beaucoup d'autres fuselages profilés tels
que des hélices, des cerfs-volants, rotors d'hélicoptére, carrosserie des voitures de course, les
voiles maritimes, et les turbines de vent (éoliennes), et par des quilles de bateau a voiles, des

gouvernails de direction du bateau, et des hydroptéres dans 1'eau.

Des théories mathématiques de portance sont basées sur les caractéristiques aérodynamiques
de continuum, supposant que des circulations d'air comme fluide continu. La portance est
produite selon les principes fondamentaux de la physique, étre le plus appropri¢ les trois

principes suivants [15] :

e Conservation du moment, qui est une conséquence des lois de Newton du mouvement,
particuliérement la seconde loi de Newton qui rapporte la force nette sur un élément

d'air a son taux de changement de quantité de mouvement,

e Conservation de la masse, y compris la prétention que la surface portante est

imperméable pour l'air s’écoulant autour, et

e Conservation d'énergie, qui indique que de I'énergie ni n'est créée ni détruite.
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Puisqu'une surface portante affecte I'écoulement dans des zones amples autour d’elle, les lois
de conservation de la mécanique sont incorporées sous forme d'équations différentielles
partielles combinées avec un ensemble de conditions d'état de frontiére que I'écoulement doit

satisfaire sur la surface de surface portante et lointain de la surface portante.

Figure I-8 : Résistance de l'air

e Pesanteur :

La rotation se produit autour d’un point appelé le centre de la gravité. Le centre de gravité est
I'emplacement moyen du poids de la fusée. La masse et le poids sont distribués dans toute la

fusée.

Une fusée modele est une combinaison de beaucoup de pieces ; 1'ogive, la charge utile, le
systeme de rétablissement, le tube de fuselage, le moteur, et les ailerons. Chaque partie a un

poids li¢ a elle ce que vous pouvez estimer, ou calculer, utilisant I'équation du poids de Newton :

W=m.g (1-2)

La ou W est le poids, m est la masse, et g est la constante de la gravité. Pour déterminer le centre
de la gravité CG, nous choisissons un emplacement de référence, ou la ligne de référence. Le
CG est déterminé relativement a cet emplacement de référence. Tout le poids de la fusée modele
est simplement la somme de tous les différents poids des composants. Puisque le centre de la
gravité est un emplacement moyen du poids, nous pouvons dire que le poids des temps de la

fusée W l'emplacement CG du centre de la gravité est égal a la somme du poids W de chaque
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des périodes composantes la distance d de ce composant de I'emplacement de référence. Le

centre de la gravité est la moyenne masse-pesée des localisations des ¢léments.

Le point du CG est le point ou la force de pesanteur est présente

Figure I-9 : Poids de la fusée.

1.4. Vol de fusée :
1.4.1. Notion sur le vol de la fusée :

Avant le lancement de la fusée, les forces ne fonctionnent pas et se récompensent puisque l'objet
est au repos, c'est le principe de l'inertie (1 ére loi de newton). Alors il y a la premiére phase qui
correspond a la phase de propulsion. Pendant cette phase, le fluide de la fusée est dii éjecter aux
combustions. C'est cette éjection de 1'échappement qui est responsable du lancement de la fusée.
C'est propulsion par réaction (la 3 eéme loi de newton). Une fois que la combustion est compléte,
le poids de la fusée diminue et la fusée alors est seulement soumise a la pesanteur. La fusée
continue sur son lancement de la phase propulsée pendant la phase croissante. Puis, apres

extension de sa hauteur maximum (apogée), elle tourne en chutes, gagnant ainsi la vitesse.

1.4.2. Les phases de vol :

Le vol d'une fusée se décompose en trois phases :
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e La phase propulsée : La période s’écoulant Ciflignation

de I’instant de la mise a feu a la fin de
combustion du propulseur, Elle comprend Phase Balistique
une partie ou la fusée est guidée par la rampe
de lancement et une partie ou la fusée est

livrée a elle-méme

Phase Propulsée

Descente Sous
Parachute

e La phase balistique : Pendant laquelle la
fusée, uniquement soumise a son poids et a
la résistance de 1’air, exploite la vitesse
acquise pendant la propulsion pour atteindre Départ
son altitude maximale.

e [La descente sous parachute . Aprés la Figure I-10 : Schéma montrant les phases du vol du fusée
culmination, lorsque 1’engin commande a

retomber, se poursuit jusqu’a 1I’ouverture

I.5. Utilisation des fusées :

La propulsion de fusée peut atteindre des performances sans égal par d'autres moteurs, elle a
son propre champ des applications et ne concurrence pas habituellement d'autres dispositifs de
propulsion. Le choix du meilleurs type et conception de systéme de propulsion de fusée pour
n'importe quelle application donnée est un processus complexe concernant beaucoup de
facteurs, y compris la performance de systéme, la fiabilité, le colt, la taille de systeme de

propulsion, et la compatibilité

I.5.1. Lanceurs de l'espace :

Depuis 1957 il y a eu de nombreuses tentatives de lancement de l'espace avec un disque de
succes meilleur que de 95%. Des lanceurs de I'espace ou les impulseurs de 1'espace peuvent étre
largement classifiés comme dépensables ou récupérables/réutilisable, en le type de propulseur
(liquide ou cryogénique ou propergol solide), le nombre d'étapes (en une seule étape, a deux
étages, etc.), la taille/masse des charges utiles ou les véhicules, et comme équipés ou touchés.
Il y a beaucoup de différentes missions et les charges utiles pour I'espace lancent des véhicules.
Discutées ci-dessous sont les catégories suivantes : commercialisions (par exemple,

communications), missions militaires (par exemple, reconnaissance), missions non militaires
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(par exemple, observation de temps), et missions d'exploration d'espace (par exemple, vols aux

planétes).

Chaque lancement de l'espace a un objectif particulier de vol spatial, tel qu'une orbite terrestre

ou un atterrissage de lune.

La navette spatiale des Etats-Unis, qui a été retirée en 2011, si le premier vaisseau spatial
réutilisable qui pourrait glisser et atterrir sur une piste. La base de la navette spatiale lors du
lancement, qui s'est composé de deux étapes, de I'impulseur, de I'étape de navette spatiale, et
d'un réservoir externe. 67 systémes de propulsion de fusée de la navette. Ceux-ci se sont

composés de 3 moteurs principaux

L.5.2. Vaisseau spatial :

Selon leur mission, le vaisseau spatial peut étre classé par catégorie en tant que types de
satellites de terre, lunaires, interplanétaires, et transport-solaires, et/ou en tant que vaisseau
spatial équipé et non-piloté. Mettre en référence 1-16 listes plus de 20.000 satellites et les classe
par catégorie pendant que des satellites pour des communications, temps, navigation,
exploration scientifique, espace lointain sonde, observation (surveillance y compris de radar),
reconnaissance, et d'autres applications. La propulsion de Rocket est nécessaire pour des les
deux la propulsion primaire (c.-a-d., accélération le long de la trajectoire de vol, comme pour

des montées, 1'insertion d'orbite, ou des manceuvres de changement d'orbite).

Présenter la séparation, et pour l'arrangement des liquides dans les réservoirs. Le besoin de
vaisseau spatial une série de différents systémes de propulsion de fusée et quelques éjecteurs
peut étre trés petit. Pour le pilotage de vaisseau spatial environ trois haches perpendiculaires,
chacun dans deux directions de rotation, le systéme doit permettre 1'application du couple pur

pour six modes de la liberté angulaire

1.5.3. Militaires et d'autres applications :

La propulsion de Rocket pour de nouveaux missiles des Etats-Unis est actuellement basée
presque exclusivement sur des moteurs de fusée de propergol solide. Ceux-ci peuvent étre les
missiles stratégiques, tels que portée en km a longue portée des missiles balistiques (800 a
9000), qui sont les cibles militaires visées dans un pays ennemi, ou les missiles tactiques, qui
sont prévus pour soutenir ou défendre la force de terre, les aéronefs, ou les bateaux de la Marine

militaires. Le lancement de surface de limite peut signifier le lancement de la terre, la surface
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d'océan (d'un bateau), ou de sous la mer (lancement submersible). Les applications qui étaient
il y a des 40 a 70 ans populaires mais sont plus en activité n'incluent des moteurs-fusées d'a
propergol liquide pour propulser les chasseurs militaires a l'altitude, des moteurs-fusées de
décollage aidé et des moteurs de fusée, et des moteurs-fusées de super performance pour

augmenter la poussée d'un réacteur d'aéronefs

D'autres applications des systemes de propulsion de fusée aux fonctionnements de
I'espace incluent la communication satellite-ces ont €té avec succes déployées pendant
beaucoup d'années fournissant des relais des signaux de téléphone et de télévision entre les
stations terrestres ; cette application est contrdlée et actionnée par des organismes
commerciaux. D'autres pays ont également leurs propres communications par satellite. Les
programmes commandités par le gouvernement des Etats-Unis qui incluent les satellites de
temps et le systétme de localisation mondial omniprésent de (GPS). Les exemples de
'exploration d'espace incluent des missions aux planétes et/ou dans l'espace lointain, tel que la
mission de Voyager et le programme de MESSAGER. Un bon nombre de ces missions et des
sondes ont été développés par le laboratoire de la propulsion par réaction de la NASA ; ils
utilisent les ¢jecteurs multiples d'un systéme de contréle de réaction d'hydrazine de monergol.
Une autre application est pour les véhicules spatiaux a ailes suborbitaux pour le tourisme de
I'espace ; a partir de 2014, deux tels véhicules (en privé financés) ont été pilotés dans des

versions expérimentales

1.5.4. Conclusion :

Les informations et les découvertes des scientifiques et chercheurs ont contribué a donner au

missile un réle majeur dans la vie humaine
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II.1. Introduction :

Lors de la conception d'une nouvelle fusée, sa stabilité est de la plus haute importance. Une
légére rafale de vent ou tout autre inconvénient peut entrainer la perturbation et l'inclinaison de
la fusée de sa direction d'origine lorsque cela se produit, la ligne centrale de fusée n'est plus

parall¢le a sa vitesse.

Afin de contrdler ce facteur de désordre, I'idée de stabilité a été développée pour s'assurer que
les communautés spatiales sont modérément affectées par leurs réalisations a travers ces

facteurs externes.

I1.1.1. Définition de la stabilité de la fusée :

Supposons que la fusée est soumise a une
a

perturbation, comme le vent par exemple. Elle va alors ':).mimm -}_\/

tout naturellement s’incliner par rapport a la position ' 4

qu’elle aurait dans le cas ou il n’y aurait pas cet agent

extérieur. On dit alors qu’elle se met en incidence. Du
fait que la fusée se déplace alors en « crabe », il se
développe essentiellement sur son ogive et son
empennage des efforts aérodynamiques. Du fait que la

fusée se déplace alors en « crabe », il se développe

essentiellement sur son ogive et son empennage des
efforts aérodynamiques. Nommons A la résultante de

ces efforts aérodynamiques et N la composante

normale a I’axe de I’engin de A. Nommons enfin CPA

(Centre de Portance Aérodynamique) le point ou cette

composante s’applique et Cdg le centre de gravité de

, Figure II-1 : les positions des efforts aérodynamiques
la fusée. sur la fusée

L’objectif ici est donc de « dimensionner » la distance entre le CPA et le centre de gravité de

gravité de la fusée, ainsi que les efforts aérodynamiques qui s’exercent sur la fusée.

I1.1.2. Conditions de stabilité :

Comme nous venons de le montrer, I’un des paramétres essentiels a la stabilité de la fusée est

la position de son centre de portance aérodynamique. Il est donc nécessaire de placer celui-ci
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de telle sorte que la marge statique, c'est-a-dire la distance entre le centre de gravité de la fusée
et le centre de portance aérodynamique de celle-ci, assure la stabilité de la fusée. Deux cas sont

alors envisageables :

. Le CPA est en avant du Cdg :

En absence de contact avec le sol, toute rotation Augmentation
dea

s’effectue par rapport au centre de gravité de la fusée. Il
est aisé de voir, en observant le dessin ici présent que si
le CPA se situe en avant du Cdg, cette rotation ne fera
qu’augmenter I’angle d’embardée de la fusée. Celle-ci se
retrouvera alors encore plus en travers sur sa trajectoire,
ce qui ne fera qu’augmenter la rotation qui en découle et  Cdg

ainsi de suite : on dit alors que la fusée est instable

Figure II-2 : Fusée instable

. Le CPA est en arriére du Cdg :

Au contraire, si le CPA est en arricre du Cdg, la [ iminutjon de @
rotation induite des efforts aérodynamiques fera

diminuer I’angle de la fusée sur sa trajectoire. ‘
L’embardée de la fusée est donc en bonne voie de

réduction. On peut donc assurer que celle-ci est

stable.
Rotation de la
fusée
Conclusion : Figure II-3 : Fusée stable

Par conséquent, pour que le missile soit stable, le centre de la portance aérodynamique doit étre

derriére le centre de sa gravité
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I1.1.3. Résistance de I’air :

C'est la force extérieure qui ralentisse le mouvement de I'objet appliqué a son centre de poussée,

elle comprend deux composantes :
e RA : composante axiale nommée trainée.
e RN : composante normale nommée portance
e Trainée :

Force opposée au mouvement d'un corps dans le sens contraire a la vitesse relative considérer

comme un frottement
e Portance :

Force exercée perpendiculairement a la direction du mouvement qui permet a un objet de

maintenir son altitude dans 1'air

Figure 1I-4 : Résistance de l'air
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I1.1.4. Trajectoire :

C'est la courbe qui décrit le mouvement d'un objet dans I'espace repérer par son centre de gravité
e Equation de la trajectoire :

Le but de ce calcul est de déterminer a tout moment la valeur de 1’accélération y(t) qui
permettra de calculer la vitesse v(t) de la fusée puis son altitude z(t). Connaissant les forces
appliquées a la fusée et sa masse voir (Figure I-1), il est possible de calculer I'accélération a

un instant donnée

2 Foxt (11-1)
t) = ==
y(®) T
Ce qui nous donne la vitesse instantanée :
t
v(t) = f y(t).dt (1I-2)
0
Ainsi que la distance parcourue :
t
z(t) = f v(t).dt (II-3)
0

Durant tout le vol de la fusée, les parameétres et les grandeurs varient en fonction du temps (F,
R, accélération y, masse M ...), il conviendrait donc d'utiliser ces intégrations continues.
Néanmoins, a un instant donne du vol, ces parametres peuvent étre considérés comme constant,

et en particulier l'accélération.

Dans ce cas, et sur une durée dt limitée, on a un mouvement uniformément accéléré, et ces

équations s'expriment alors :

v = Constante
v(t) = y.t + v, (II-4)

1
z2(t) = 5.y + vt + 2 (1I-5)
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e Cas du vol vertical 1D - Z:

Pour ce cas-la, le lancement est vertical avec vent nul, donc le mouvement se limite a une seule

direction celle de I’axe z, appelé axe des altitudes orienté du bas vers le haut.

\
‘ | E
[ /| b [l 2
/ /
\ [ %
\ |
| 'R
] J‘
‘CG ‘(‘G
= 1
F
EP
7 " |
¢ |
cp .CP |
|
%
CG
-
rd Ed |
| | \
| \ \T”
| / !
L (A \/
\ \ 0L
Phase de Phase balistique Phase descendante
propulsion

Figure II-5 : Bilan des forces appliquées durant les phases ascendantes et descendantes

En appliquant le bilan des forces extérieures

Pour la phase de propulsion :

M.y=F—- M.g—- R (1I-6 )

Pour la phase balistique :

M.y=—-M.g— R (II-7)
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Pour la phase descendante sans parachute :

M.y=—-M.g+ R (II-8)
e Cas du vol oblique 2D-XZ :

Pour ce cas, on considére le vent et la variation de I’angle 6 pendent la phase de propulsion sont
nul, le probléme se limite a deux directions, I’axe des altitudes (z) et I’axe des déplacements

horizontaux (x)

6, : est I'angle que fait la rampe de lancement avec I'horizontale (angle de site)

o
\

Figure 11-6 : Bilan des forces appliquées pendant le vol oblique

En projetant les forces sur les axes x et z pour la phase propulsion et la phase balistique en

obtient :

FE,= F.cos (@) (II-9)
Ry = —R.cos (@) (1I-10)

P.=0 (11-11)
F, = F.sin (@) (1I-12)




Chapitre II : Vol stable et dimensionnements

P,=—M.g (1I-13)
R, = — R sin (@) (II-14)
Apres culmination, il faut inverser la direction de R.
D’ou:

V=, v:+ v? (1-15)

La culmination se produit lorsque la composante verticale de la vitesse change de signe.
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I1.2. Dimensionnements :
I1.2.1. Composants de fusée :

Un modele de fusée a de nombreux composants tels que le cone et le corps (fuselage), le bloc
moteur et les ailettes. On utilise "OpenRocket" pour simuler et concevoir ces pieces, comme le

montre la figure suivante, illustrant la liste des composants :

Sur la Figure II 8, nous pouvons voir les composants du systéme de récupération comme le

parachute et les cordes qui maintiennent les corps ensemble, le cone et les ailerons.
Certains de ces composants ont des caractéristiques spéciales :

Certaines parties de la fusée ont des caractéristiques et un comportement particulier, en

notamment le cOne et les ailerons de la fusée.
Le cone :

Les cones de fusée sont disponibles dans une grande variété de formes et de tailles. Les formes

les plus courantes et leurs parameétres sont présentés comme suit :

e Conique:
La forme de cone de nez la plus simple est un cone circulaire droit. Ils sont faciles a
réaliser a partir d'un morceau de carton rond. Un cone de nez conique est défini
simplement par sa longueur et son diamétre de base[16]. Un paramétre supplémentaire
est un angle d'ouverture ¢, illustré dans la figure I1-2 (a).
L'équation qui définit un cone de nez conique est :

(1I-16

r(x) =—.R )

o~ R

e Ogival « Ogive » :
Les cones de nez Ogive ont un profil qui est un arc de cercle, comme le montre la figure
II-2 (b). La forme d'ogive la plus courante est le cone de nez ogive tangent, qui est formé
lorsque le rayon de courbure du cercle p; est sélectionné de telle sorte que I'articulation

entre le cone de nez et le tube corporel soit lisse,
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RZ +L2 (H—17
Pt = "R )

Si le rayon de courbure est supérieur a cela, le cone nasal résultant présente un angle au
niveau de l'articulation entre le cone nasal et le tube corporel, et est appelé ogive sécante.
Les ogives sécantes peuvent également étre considérées comme une ogive tangente plus
grande avec sa base recadrée. A la limite p — oo l'ogive sécante devient un cone nasal
conique[16].

La valeur du paramétre « utilisée pour les cones de nez ogifs est le rapport du rayon de

courbure d'une ogive tangente correspondante p; au rayon de courbure du cone de nez

p:

Dt (H-18
K=— )

k prend des valeurs de zéro a un, ou x = 1 produit une ogive tangente et k = 0 produit

un cone de nez conique « dans un rayon de courbure fini ».

Rocket
[=] Sustainer
[ <]) The_nose A
~- @@ Unspedfied
§ Bulkhead
T Tube coupler
=) Body_num1_MID_Body M %

N4 cord_S5m
§ Bukhead ELQ
§ Bukhead

§ Bukhead ELQ
@ Unspedcified
&> Parachute THE SMALL ONE
N4 Shock cord
&> Parachute THE BIG ONE
_a— Tube fin set
T Tube coupler
“ G Unspedfied
=) Body_num2_ENGIN_Continer
@ Inner_T_lonly
§ Bulkhead_engin
_ 8 Engine block
- Centeringring
_a— Tube fin set
—X Centering ring
/] Trapezoidal fin set

Figure II-8 : Capture d'écran "OpenRocket" les composants de la fusée
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Kk prend des valeurs de zéro a un, ou k = 1 produit une ogive tangente et k = 0 produit
un cone de nez conique « dans un rayon de courbure fini ».

e Elliptique :

Les cones de nez elliptiques ont la forme d'un ellipsoide dont un rayon principal est L
et les deux autres R. Le profil a la forme d'une demi-ellipse avec les axes principaux L
et R, « Figure I1-2 (c) ». Il s'agit d'une forme géométrique simple courante dans la fusée
modgele. Le cas particulier R = L correspond a une demi-sphére[16].

L'équation d'un céne de nez elliptique est obtenue en étirant 1'équation d'un cercle

unitaire :

2 (11-19

e Série parabolique :

Un cone nasal parabolique est une forme générée en faisant tourner une section d'une
parabole autour d'une ligne perpendiculaire a son axe de symétrie, « Figure II-2 (d) ».
Ceci est distinct d'un paraboloide, qui tourne autour de cet axe de symétrie.

Semblable aux ogives sécantes, la base d'un cone nasal parabolique "complet" peut étre
recadrée pour produire des cones nasaux qui ne sont pas tangents au tube corporel. Le
paramétre k décrit la partie du plus grand cone nasal a inclure, avec des valeurs allant
de zéro a un. Les valeurs les plus courantes sont k = 0 pour un céne nasal conique, K =
0.5 pour une k = 1/2 parabole, k = 0.75 pour un x = 3/4 parabole et «x = 1 pour une

parabole complete[16]. L'équation de la forme est

2 — K% (11-20
X - Z -
=R
r® =Rl 5 )

e Série puissance :

Les cones de nez de la série Power sont générés en faisant tourner le segment
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X\ (1I-21
r(x) =R (Z) )
Autour de l'axe des x, « Figure II-2 (e) ». La valeur du paramétre k peut aller de zéro a
un. Les cas particuliers sont k = 1 pour un céne de nez conique, k = 0.75 pour un céne
de nez de puissance 3/4 et k = 0.5 pour un cone de nez de puissance 1/2 ou un ellipsoide.
La limite kK — oo forme un cylindre émoussé.
e Série Haack :

Contrairement aux autres formes qui sont formées a partir de formes géométriques en
rotation ou de formules simples autour d'un axe, les cones de nez de la série Haack sont
dérivés mathématiquement pour minimiser la trainée de pression théorique. Méme si
elles sont définies comme une série, deux formes spécifiques sont principalement
utilisées, la forme LV-Haack et la forme LD-Haack ou Von Karman. Les lettres LV et
LD font référence a la longueur-volume et la longueur-diameétre, et elles minimisent la
trainée de pression théorique du cone de nez pour une longueur et un volume spécifique
ou une longueur et un diamétre, respectivement. Etant donné que les paramétres
définissant les dimensions du cone nasal sont sa longueur et son rayon, le cone nasal

Von Karman « Figure II-2 (f) » devrait, en principe, avoir la forme optimale du cone

nasal[16].
R 1 - (1-22
r(x) = ﬁ (6 — Esm(ZG) + Kk sin3 0) )

e Transitions :

La grande majorité de toutes les transitions de fusées modeles sont coniques. Cependant,
toutes les formes de cones nasaux peuvent également étre adaptées en tant que formes
de transition. Les transitions sont paramétrées avec les rayons avant et arricre R1 et R2,
la longueur L et le paramétre de forme optionnel k.

Il existe deux choix lors de I'adaptation des cones de nez en tant que formes de transition.
La premicre consiste a prendre un cone de nez avec un rayon de base R2 et a recadrer
la pointe du nez a la position de rayon R1. La longueur du cone de nez doit étre choisie
de maniére appropriée pour que la longueur de la transition soit L. Un autre choix

consiste a faire ressembler le pro le de la transition a deux cones de nez de rayon de base
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R2 - R1 et de longueur L. Ces deux adaptations sont appelées écrétées et les transitions

non écrétées, respectivement[16].

Figure II-7 : Diverses géométries de cone de nez: (a) conique, (b) ogive sécante, (c) elliptique, (d) parabolique, (e) 1/2
puissance (ellipsoide) et (f) série Haack (Von Karman).[16]
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e Ailerons :

Petits empennages fixes, placés au-dessous du centre de gravité de la fusée servant a la
stabilisation aérodynamique de la fusée pendant son vol. Sans eux, elle n'aurait pas de

trajectoire rectiligne et 1'on ne pourrait pas étudier le vol.

Leur principe de fonctionnement est de créer une force de portance qui maintient la fusée sur

sa trajectoire, mais ils augmentent aussi la force de trainée d'ou I'importance de leur conception.

I1'y a différents types d'ailerons a savoir : carré, losange, delta tronqué, trapeze, fléche, triangle,

tube, comme la montre la Figure II 10.

Rectangulaire Delta coupé

Balayé Trapézoidal

[

Conique Balayé Elliptique

Figure II-8 : Différentes formes d'ailerons

A cette vue, nous avons vu de nombreux types d'ailerons nous avons utilisé la « conique

balayé » c’est vue en gauche de l'aileron de la figure I1-9.
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v
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Profil aérodynamique carrée
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Epaisseur de aileron
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| Epaisseur de aileron
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A

Profil aérodynamique NACA
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\
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Profil aérodynamique biconvexe

v

Ll |
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v

- —

. i

Epaisseur de atleron

Profil aérodynamique hexagonal

Figure I1I-9 : Types de profils aérodynamiques
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11.2.2. Dimensionnements des fusées :

Toutes les conditions de la maquette de fusée "RAAD-01" sont détaillées dans le cahier de

charge.
e Cabhier de charge :

Conception d'une fusée avec systéme de récupération. L'altitude cible est de 7000 m au-dessus

de niveau de la mer.
e Charge utile « Payload » :

La fusée doit transporter une charge utile de forme de boite rectangulaire pesant 5 kg avec les

dimensions suivantes :

Table II-1:les dimensions de la Charge Utile « Payload »

Dimensions Valeur en [mm]
Longueur 100
Longueur 100
Hauteur 300

La charge utile doit étre logée dans le nez de la fusée. La charge utile doit étre récupérable
intacte et non endommagée une fois la mission accomplie. Ceci se traduit par le fait que la boite
ne doit en aucun cas étre exposée a la fumée, au gaz, ou étre dans un compartiment pressurisé

du systéme de récupération.
o Trajectoire et Apogée :

Latrajectoire de la fusée doit étre verticale avec une déviation maximum de 5 degrés (dépendant
des vents latéraux). Il est aussi pénalisant d’avoir une trajectoire qui excéde son altitude que de
ne pas I’atteindre. L’apogée de la fusée devrait étre congu pour atteindre une altitude de 7000

métres. Une tolérance de 30 métres est acceptée. Plus que cette tolérance, il y aura des pénalités.
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e Systéme de récupération/ Parachute :

La fusée avec sa charge utile doit étre récupérée intact (non endommagée), un systéme de
récupération est obligatoire et devrait faire partie de la conception suggérée. Il est imposé que

la vitesse de descente de la fusée soit controlée et comprendra deux phases :

+«+ Phase 1 : décente rapide, qui nécessitera un premier parachute (Drogue),

¢ Phase 2 : décente lente qui nécessitera un parachute principal. Le déploiement du premier

Parachute devrait s’effectuer a I’apogée. Cependant, le parachute principal devrait &tre déployé
a 500 métres. Afin de limiter tout dommage a la fusée, il est recommandé que la vitesse d’impact

avec le sol ne doit pas dépasser 10 m/s.
e Simulation en OpenRocket :

La propulsion se limitera aux carburants solides. Pour I’obtention des caractéristiques des
performances de ces carburants, une large catégorie de moteurs est disponible sur le logiciel

open-source utilis¢é OpenRocket.

Figure II-10 : Modele de RAAD-01 fait via OpenRocket

Cette figure représente le modele de fusée complet dans OpenRocket. Les dimensions de

chaque piéce sont représentées comme suivant :
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e Cone:

La Figure II 12 représente Le type de cone « ogive » a été choisi comme nez dans ce modele :

Figure II-11 : Ogive avec un épaulement

Les dimensions du céne « Ogive » représente dans le Table I1 2 :

Table II-2:Les dimensions de cone et I’épaulement

Dimensions Valeur en [mm]
Longueur du cone de la fusée 460
Diameétre de la base 160
Epaisseur de la paroi 3.5
Diametre d’épaulement 154
Longueur d’épaulement 50
Epaisseur d’épaulement 3

e Les deux tubes du corps « fuselage » :

La fusée "RAAD-01" est composée de deux tubes, le tube du corps milieu et le tube du

bloc moteur.
a) Tube du corps du milieu :

C’est le bloc qui contient plusieurs composants la dimensions( Représenté dans la

Table II 3: au ) tels que la charge utile, le parachute, le systéme de vol ... etc.

Table I1-3: Les dimensions tube du corps du milieu

Dimensions Valeur en [mm]
Longueur 1000
Diamétre externe 160
Diamétre interne 154
Epaisseur 3
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b) Tube du bloc moteur :

Le Table II 4 représente les dimensions des Tube du bloc moteur.

Table 11-4:Les dimensions tube du bloc moteur

Dimensions Valeur en [mm]
Longueur 1500
Diamétre externe 160
Diamétre interne 154
Epaisseur 3
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¢) Ailerons trapézoidaux :
La Figure II 13 représente I'Aileron du “RAAD-01”
“RAAD-01" a 3 Ailerons

L Bout

L Base

Figure lI-12 : Forme et dimensions de l'ailette

La dimensions Représenté dans la Table I1 5 :

Table 11I-5: Les dimensions et configurations des ailerons

Dimensions Valeur
Longueur de la base de l'aileron « L Base » 300 mm
Longueur du bout de I'aileron « L Bout » 220 mm
Hauteur « H » 160 mm
Longueur du bord d'attaque 220 mm
Angle du bord d'attaque « A » 54°
Epaisseur 3 mm
Coupe de l'aileron Carré
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Apres l'assemblage de toutes les pieces précédentes, nous obtenons la fusée modéle « RAAD-

01 » avec les dimensions représentées dans la Figure I 14 :

Fichier Modifier Analyse Aide

Projet fusée | Configurations ~ Simulations de vol

Ajouter une nouvelle pigce
ocket ~
E-Sustainer T Piéces du coms et allerons &
[9-<—T) The_nose & 2 T
[ @ tnsedied e <7 — U]
I Bukhead ¥
i T . e
¢ * T Tube coupler ore ety T i o T
[=-[_J Body_num_MID_Eody &%
TNy cord Sm WVodifer Pigcesintemes
I Bukhead ELQ
I Bukhead s
[P
I Bukhead LQ T K.
- @ Unspedfied Tote e
~ &3 Parachute THE SMALL ONE
Tui Shack cord s Dieces i s
% Parachute THE BIG ONE
Tuha fi 13 b I e T = Y.

Type de vue: Hue de coté v Fit{10,3%) = Configuration de vol: |[21062-03400-1M-0] « |
B O I N T L N T T I I -
T Rocket Stabilité:2,49 cal
LongueLr 309 cm, ciamtre mayx. 16 cm @ 0183 em
305 \asse avec moteurs 35967 g ® cp223cm
Y
2

bbb &

o i I
| |
% ’

e e e
2
2 ppogee: 7020m
Vitesse Max:  513mis (Mach 1,53) rissemer

402 Accélération Max - 130 mis* ubie-fin support is experin

Ciiquar pour sélactenner  Shiftechguer pour silectionnar plusieurs  Double-Siiquer pour modifier - Clicks déplacer pour dépiacer

Figure II-13 : Capture d'écran de "RAAD-01" sur OpenRocket

Fichier Modifier Analyse Aide
Projet fusée  Configurations Smulations de vol
Ajouter une nouvelle picce
odeet z " "
[=)Sustainer P Pigces du corps et allerons fel
H-<—I) The_nos= il I
@ Unspecfied Descendre < — ] 1 o i il
i Bukhead it e i g :
T Tube coupler cine e o Toaniion i o e
Bl Body_num? MID_Body Ml
i 1§ cord_sm Modifer Piéces intemes
i BukhesdELQ
i Bukhead i
] -
i Bukhead ELQ 7 g2 ko e
Nouvel étage Peevihi o=
‘o @ Unspedfied Tite st Corgter et :
- &35 Parachute THE SMALL ONE
Ui Shock cord e ke e
& Parachute THE BIG ONE
b P e e = ¥
Type de vue: Finitions en 30| o [Fit (1%,4%) & Configuration de vol: | [21062-03400-IM-0] « |
0% Rocket Stabilté:2 49 cal
| Longueur 309 cm, diamétre max. 16 cm & CG 183 cm
Masse avec moteurs 35967 g ® cP223em
W3
Apogée: 7020m
Vitesse Max 513mfs (Mach1,53) erfissement
Accélération Max : 130 m/s* P
Cliquer pour sélectionner  Shifticiiquer pour sélectionner plusieurs  Double-cliquer pour modifier  Click-déplacer pour déplacer

Figure II-14 : Finition 3D
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Figure II-15 : Vue arriere de la fiisée

11.2.3. Conclusion :

La stabilité du fusée en vol dépend d'un ensemble de conditions a respecter :
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II1.1. Introduction :

Aujourd'hui, nous pouvons vérifier I'expérience en utilisant des souffleries ou en utilisant des

programmes informatiques qui simulent I'expérience étudiée.

Dans ce chapitre, nous allons simuler une simulation numérique de notre fusée en utilisant
ANSYS FLUENT® afin d’investiguer le comportement de 1’écoulement d'air, et les

coefficients de portance et de trainée.

I11.2. Hypotheses simplificatrices :

Ce travail est intéress¢ pour étudier un écoulement stationnaire d’un fluide parfait, non

visqueux, bidimensionnel et irrotationnel en régime transsonique.

e Non visqueux : v est négligeable

e Irrotationnel : rot# = 0

II1.3. Modéle mathématique :

Les équations qui régissent le systéme sont les suivants :

e Equation de I'énergie pour un gaz parfait :
ae - —
T (V.2)0 = qr0 (II-1)

Le coefficient de pression :

En général, le coefficient de pression s'écrit sous la forme :
Cp = (B = Px)/Pay (111-2)

avec Py, : la pression dynamique qui s’€crit sous la forme :

1
Pay =5 Po Ué (11-3)
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B -P,
Cp =1 (1114 )
7,000 Uoo
Po
P, =
2 (111-5)

Us = Moo /7s7 T (111-6 )

T, = To
® Ye—1 (111-7)
(1+E5—=m2)
_fe 111-8
M _ Y 111-9
oo_aOo ( - )

Avec : ys = 1.4
Ty, = 300K
P, = 10°Pa

e Equation d’Euler :

Pour 'analyse de I'écoulement transsonique on considére 1’air comme e fluide a étudier.

On suppose qu’il représente un fluide parfait, ce qui nous ramene a appliquer les équations

d’Euler.

dlpd) - o )
=PV (11I-10)
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e Equation de continuité :

dp -
d_ft)+ Vipd} = 0 (1I-11)

Pour le cas stationnaire on aura :

dlpw)  dlpv) _

0 I-12
dx dy ( )

II1.4. ANSYS FLUENT® :

ANSYS est un progiciel de modélisation par éléments finis et/ou volumes finis, & usage
général pour résoudre numériquement une grande variété de problémes mécaniques. Ces
problémes comprennent 1'¢lectricité statique, 1'analyse structurale dynamique (linéaire et non
linéaire), le transfert de chaleur et les problemes de fluides, ainsi que les problemes

acoustiques et électromagnétiques.

En général, une solution CFD par volumes finis peut étre divisée en trois étapes suivantes. Il
s'agit d'une directive générale qui peut étre utilisée pour configurer toute analyse par volumes

ou ¢léments finis.

Preprocessing :

Définition du probléme ; les principales étapes du prétraitement sont données ci-dessous :

e Définissez les points clés / lignes / zones / volumes
e Définir le type d'élément et les propriétés matérielles / géométriques

e Lignes / zones / volumes de maillage selon les besoins

La quantité¢ de détails requis dépendra de la dimensionnalité de 1'analyse (c.-a-d. 1D, 2D,

axisymétrique, 3D).
Post-processing :
Poursuite du traitement et visualisation des résultats ; a ce stade, on peut souhaiter voir;

o Listes des paramétres physiques nodaux
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e Forces et moments des éléments/volumes
e Tracés de trajectoires

e Diagrammes de contour ou des iso-valeurs.

Solution :

Assigner des charges, des contraintes et résoudre ; nous spécifions ici les charges (point ou
pression), les contraintes (translationnelles et rotationnelles), et finalement résolvons

I'ensemble d'équations résultants.

IIL.5. Procédure numérique :

Les progres technologiques rapides ont considérablement augmenté la puissance de
I'ordinateur. Avec l'augmentation de la vitesse du processeur et un logiciel graphique, les
ordinateurs sont largement utilisés dans la modélisation numérique et des problémes de

résolution des écoulements des fluides.

Cela a conduit a une nouvelle zone de calcul appelée dynamique des fluides numérique ou
computationnelle (CFD). Le CFD utilise des lois fondamentales de conservation, telles que
les équations de Navier-Stokes et de continuité, pour résoudre numériquement 1'écoulement
de fluide sur une région d'intérét avec des conditions initiales et des limites spécifiques. Il
fournit un excellent outil rentable pour étudier les écoulements de fluides et compléte les

méthodes empiriques et les tests en soufflerie.

Dans cette étude, le code de calcul a volume finis baptisé Fluent® (propriétaire 8 ANSYS) a

été utilisé pour traiter le probléme de I’écoulement axisymétrique autour du projectile.
IIL5.1. Pré-Prossessing :
e Création de la géométrie :

La Figure III 1 représenté la géométrie a été faite par SOLIDWORKS et exportée en tant que
fichier IGES vers ANSYS SpaceClaim.
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Figure IlI-1: géométrie de fusée

IIL5.2. Génération de maillage :

Nous nous intéressons a I'évolution de 1’écoulement autour du profil, il faut donc rajouter un
raffinement, ce qui permet d'ajouter de la précision au calcul. Plus le nombre de divisions est
¢élevé, plus les temps de calculs sont considérables, nous avons donc di faire une étude de
maillage pour déterminer la valeur optimale (au sens précision/temps de calcul) de la longueur

de volume de discrétisation.

¢ Etude de maillage :

Dans le Table III 1 Nous avons essay¢ de nombreuses valeurs de maillage de 0.1 m descendant

a 0.001 m avec le méme facteur de raffinement 3 sur toute la surface de 1'air.

Les résultats sont comme suivant.
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Table I1I-1: Résultats d’étude de maillage

Valeur de dimensionnement CL Cp
0.100 m +0.92528000 -5.43380000
0.050 m +0.96711852 -5.06904350
0.040 m +1.15424320 -5.00496850
0.030 m +1.26564220 -4.95161000
0.020 m +1.42023200 -4.97306160
0.010 m +0.98528548 -5.20331630
0.005 m +1.70683650 -4.88724493
0.002 m +0.87523301 -4.97211360
0.001 m -0.237682110 -4.98975190

A partir de ces valeurs de Cp, nous pouvons considérer 0.002 m comme valeur présentant un
meilleur compromis entre précision et temps de calcul ; ce dimensionnement avec la méme
valeur de raffinement de 3 sur tout le domaine de calculs (ici 1'air), avec des volumes ou

¢léments triangulaires exclusivement.

e Création du maillage dans ANSYS Fluent :
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e Statistiques :
Apres avoir créé le maillage, nous obtenons ces statistiques
Neeuds : 162935.

Eléments : 319408.

e Conditions aux limites :

Figure I1I-3: Conditions aux limites

o Le profil de type « inlet » : Considéré comme une entrée d'air.

e Le profil de type « outlet » : Considéré comme une sortie d'air.

o Le profil de type « sym » : Considéré comme un axe de symétrie.

e Le profil de type « wall » : Considéré comme un obstacle pour I’écoulement du fluide.
e Les parois autour du profil de type « pressure farfield » : Les parois sont tellement

¢éloignées du profile qu’ils n’influencent pas sur I’écoulement.
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II1.5.3. Prossessing :

La Figure II1 4 représenté les modéles que nous avons utilisés dans notre simulation sont les

Models

Multiphase - Off
Energy - On

{Viscous - Standard k-e, Standard Wall Fn

Radiation - Off

Heat Exchanger - Off
Species - Off

Discrete Phase - Off
Solidification & Melting - Off
Acoustics - Off

Structure - Off

Electric Potential - Off

suivants :

Figure I1I-4: les modelés utilisés

Dans Figure III 5 la Matériaux et propriétés physiques

_ [user-Defined patabase...|

Name Material Type
air fluid
Chemical Formula Fluent Fluid Materials
air -
Properties

Density (kg/m3)| ideal-gas

Cp (Specific Heat) (j/kg-K)| constant
1006.43
Thermal Conductivity (w/m-k) constant
0.0242
Viscosity (kg/m-s)| constant
1.7894e-05
Molecular Weight (kg/kmol)| constant

28.966

Figure I1I-5: Matériaux et propriétés

Conditions aux limites représenté dans (la Figure III 6 , la Figure Il 7, la Figure III 8):

*Le profil de type « inlet » : varie de 10 m/s a 500 m/s.

Order Materials by

® Name

Chemical Formula

| Fluent patabase...

Edit...

Edit...

Edit...

Edit...

Edit...
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' Velocity Inlet X

Zone Name
inlet
Momentum Thermal Radiation Species DPM Multiphase Potential uDs
Velocity Specification Method| Magnitude, Normal to Boundary v
Reference Frame Absolute v
Velocity Magnitude (m/s) 500 v
Supersonic/Initial Gauge Pressure (pascal) o v
Turbulence
Specification Method | Intensity and Viscosity Ratio i
Turbulent Intensity (%) 5 v
Turbulent Viscosity Ratio 10 v
o

Figure IlI-6:condition aux limites: vitesse d’entrée "inlet"

*Le profil de type « outlet » : sortie d'air.

F ! Pressure Outlet X

Zone Name
outlet

Momentum Thermal Radiation Spedes DPM Multiphase Potential uDs

Backflow Reference Frame Absolute
Gauge Pressure (pascal) o
Pressure Profile Multiplier 1
Backflow Direction Specification Method Normal to Boundary
Backflow Pressure Specification Total Pressure
Prevent Reverse Flow
Average Pressure Specification

Target Mass Flow Rate

Turbulence
Specification Method  Intensity and Viscosity Ratio

Backflow Turbulent Intensity (%) 5

Backflow Turbulent Viscosity Ratio 10

@ o

Figure IlI-7: conditions aux limites: sortie d'air "outlet"
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*Le profil de type « wall » : Considéré comme un obstacle pour 1’écoulement du fluide.

] wall X
Zone Name
(rocket

Adjacent Cell Zone
rocket_body_2d_simula_for_ansys_v2-freeparts

Momentum Thermal Radiation Species DPM Multiphase

Wall Motion Motion
®) Stationary Wall V| Relative to Ad
Moving Wall

Shear Condition
®) No Slip
Specified Shear
Marangoni Stress
Wall Roughness

Roughness Models
®) Standard

Sand-Grain Roughness
Roughness Height (m) o

Roughness Constant 0.5

m l Cancel | @l

uDs Wall Film Potential Structure

Figure I1I-8: conditions aux limites: obstacle "rocket”

*Le profil de type « sym » : Considéré comme un axe de symétrie.

*Le reste des parois autour du profil sont prises de type « Pressure farfield » comme conditions

aux limites, ces parois sont tellement éloignées du profile qu’ils n’influencent pas sur

I’écoulement, tandis que ce dernier est considéré pour un fluide parfait.

I11.5.4. Conclusion :

Dans ce chapitre, nous concluons que le programme Len ANSYS FLUENT® comporte des

conditions et des hypothéses qui doivent étre respectées
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IV.1. Introduction :

Dans ce chapitre, nous rassemblons les résultats obtenus a I’issue des simulations numériques
effectuées en utilisant le CFD commercial ANSYS FLUENT®, munis des discussions et

d’interprétations de ces résultats.

IV.2. Validation des résultats :

Au préalable, nous pouvons valider nos simulations numériques avec les résultats du tunnel
(soufflerie) ou en utilisant les résultats fournis par certains chercheurs comme le résultat bien

connus relatifs au « Corps de AHMED ».

Dans ce chapitre, nous allons simuler I'écoulement autour de la fusée pour observer les

parametres de I’écoulement tels que le Cp, Cr et Cp.

En confrontant les résultats de la simulation avec les valeurs du Cp mesurées pour le corps

d’Ahmed.

e Corps d’Ahmed :

Le corps d'Ahmed a été créé par S.R Ahmed dans ses recherches sur une caractéristique saillante
du sillage moyen des véhicules terrestres en 1984, depuis lors, il est devenu une référence pour

l'outil de simulation aérodynamique.

Le corps d'’Ahmed est un corps de voiture simplifiée créée pour enquéter sur le comportement
de la turbulence des voitures nouvellement mis au point pour les cas de géométrie complexe. Il
a démontré toutes les caractéristiques d'écoulement d'une voiture réelle impliquée dans une

voiture en mouvement.

Le corps d'Ahmed est utilis¢é comme modele de référence pour analyser le flux de sillage afin
de quantifier la résistance d'un objet dans un environnement fluide. Le coefficient de trainée
joue un role important dans le comportement aérodynamique du véhicule. L'angle d'inclinaison

est le principal facteur contribuant au coefficient de trainée global du véhicule [17].
e Géométrie de corps d’Ahmed :

La Figure IV 1 représente Le corps Ahmed est devenu une référence pour les outils de

simulation aérodynamique. La forme géométrique simple a une longueur de 1.044 m, une
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hauteur de 0.288 métres et une largeur de 0.389 métres. Il a également des pieds cylindriques

de 0.5 métres fixés au bas du corps et la surface arriére a une inclinaison qui tombe a 40 degrés.

Rear end interchangeable

640

I 50

- 202 470
e +
7 | -

Rear_end configuration

Base siont angle

Figure IV-1: Géométrie de corps d’Ahmed [17]

IV.2.1. Validation des résultats :

On présente les résultats obtenus par simulation numérique pour un écoulement transsonique.

L’objectif de notre travail est de calculer le Cp & Cp de la fusée RAAD-01 avec la variation de

la vitesse de vol. le résultat représente dans la Figure IV 2
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—— CP Fusee
——— CP Ahmed

1.0

CP Ahmed

- 0.6
0.4
0.2
5 0.0
0.2

- -0.4

- -0.6

- -0.8

- -1.0

- -1.2

- -1.4
- -1.6

0.0 0.5 1.0
X/L

Figure IV-2: Comparaison des valeurs de CP de la fusée avec celui du corps d’Ahmed

CP Fusee

Nos résultats obtenus pour les valeurs de coefficient de pression Cp dans ce travail sont de la

méme allure que celles mesurées pour le corps d’Ahmed. Tandis que 1’écart observé est

principalement dii a la dissemblance divaguant entre les deux géométries étudiées, ou la

premiere est un corps de forme cylindrique avec une extrémité en cone d’ogive et des ailerons

a lautre extrémité, alors la deuxiéme est corps plus ou moins parallélépipédique avec

modérément de fuselage (streamlining) aérodynamique.
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IV.3. Interprétation des résultats :

IV.4. La Figure IV 3 représente la Champ de pression :

Pressure

Pressure
Cantour 1 Cantaur 1
48.44 843.8242
27.94 315.9727
745 2118769
-13.04 -739.7305
3353 - -1267.5820
54,02 17654331
74 52 23232847
5.01 28511362
11550 -3375.9878
135.99 -3906 8394
156 48 -4434 6909
176.98 -4962 5420
187.47 -5490.3336
217 96 -6018.2451
238.45 -6546.0067
256 94 70739482
279.43 -7601.7998
[Pal [Pa]
(@) V=10m/s (b) a V=50m/s
Pressure
Cantaur 1 m‘f—‘f
24861.58
20158.75 1&2@;2‘3
lS??g%S 15161217
' 5 - 136627.83
- B050.27 E 121643.50
1347.43 - 106659.17
-3355.30 91674.83
-8058.23 7669050
-12761.06 61706.17
-17463.89 4672184
22166.72 3173750
-26869 55 16753.16
-31572.38 768,
-36275.21 -13215.50
-40978 04 -28199.83
-45680.87 -43184.16
-50383.70 -58168.50
[Pa] [Pa]
G
. 250 3.750
(c) V=100m/s (d) en V=200m/s
Pressure Pressure
Cantour 1 Contour 1
138713.53 186580.69
125820.59 171018.06
112927.63 155455.47
100034.63 139892.84
- 87141.74 124330.24
74248.80 108767.62
61355.85 93205.01
48462 91 77642.40
35565 96 62079.79
22677.02 46517.18
97B4.07 30954.57
-2108.68 15391.95
16001.82 -170.66
2889477 -15733.27
41787.71 -31295.88
-54680.66 -46858.49
G7T573.60 -62421.10
[Pa] [Pa]
(e) en V=300m/s (f) en V=500m/s

Figure IV-3: Champ de pression statique pour différentes vitesses
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Des écoulements en présence d'une onde de choc apparaissent en augmentant le nombre de
Mach. La position du choc dépend de la forme du projectile et du nombre de Mach du courant

libres. L'angle du choc est plus incliné pour des vitesses plus élevées.

Le profil aérodynamique de 1’ogive accélére le fluide (Figure IV-1) ce qui implique la
diminution de la pression le long de 1’ogive, a la fin du profile de 1’ogive il y’aura une
augmentation énorme de pression ce qui induit a une apparition de 1’onde de choc a partir du

nombre de Mach M = 0.8.

Lorsque la vitesse augmente. la pression a I'avant de la téte « Ogive » expérience toujours une

valeur ¢élevée par rapport aux valeurs du reste du domaine étudié.




Résultats et discussion

IV.4.1. la Figure IV 4 représente la Champ de vitesse :

Velocity
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(a) V=10m/s
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Contaur 1
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(c) V=100m/s
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99,6509
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| 265.36
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300.74
26315
225586
187 98

() V=500m/s

Figure IV-4 : Champs de vitesses pour différentes valeurs de vitesse de vol.




Chapitre IV : Résultats et discussion

En raison de l'augmentation du nombre de Mach, on note I'apparition de 1'onde de choc sur la
téte de la fusée (le cone) et sur les bords des ailerons, 1’angle de Mach (aussi dite de choc) aura
un angle évoluant avec 1’augmentation de la vitesse de vol du mobile. La figure IV-2 illustre ce
fait, en observant les champs de vitesses pour diverses valeurs de la vitesse de vol.

La forme de 'ogive assure une pénétration en douceur du fluide, car la vitesse de l'air sur 'ogive
est absente (d’apres la condition de non-glissement au début), puis commence a augmenter le
long du corps du projectile jusqu'a ce qu'elle soit considérable seulement sur les bords des
ailerons et au sillage.

Ce changement de vitesse est dii a la forme aérodynamique de la fusée, assurant la trajectoire
précise et la stabilité en vol. On observe aussi que lorsque la vitesse de vol augmente la vitesse

du fluide en écoulement a I'avant de la téte Ogive reste a une valeur faible




Chapitre IV :

Résultats et discussion

IV.4.2. L’effet de changement de vitesse sur le coefficient de pression dans la Figure
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Figure IV-5: Effet de la vitesse de vol sur le coefficient de pression.




Chapitre IV : Résultats et discussion

Le coefficient de pression étudi¢ pour notre fusée est caractérisé¢ par une diminution lorsque
l'air attaqué la téte de missile a X/L = 0 en raison de la pression appliquée sur la téte en raison
du manque de vitesse.

La stabilité du facteur de pression le long du missile de X/L =0 a X/L = 0.8 est due aux égales
valeurs de pression appliquées le long de la surface du projectile.

De X/L = 0.8 a X/L = 1, une diminution du coefficient de pression est due éventuellement a
deux effets : soit a la réfraction des ondes de choc a la fin du mode¢le de fusée (ailerons), soit au
sillage apparaissant a I’issue de 1’écoulement de 1’air en aval du corps mobile.

Lorsque la vitesse augmente a 500 m/s, le coefficient de pression diminue progressivement de
X/L =0 a X/L = 0.2 par rapport aux vitesses précédentes, et cette diminution de la valeur du
coefficient de pression est plus faible.

De X/L = 0.2 a X/L = 0.3, la monotonie de la valeur du coefficient de pression le long de
'ogive, ce qui explique la forme dynamique de l'ogive qui accélere l'air et distribue une pression
uniforme a sa surface.

Le long du segment X/L = 0.3 & X/L = 0.8, une augmentation progressive de la valeur du
coefficient de pression en raison de la valeur de haute pression appliquée a la surface du
projectile. Cette augmentation progressive est observée pour les vitesses de vol n’impliquant
pas des ondes de choc, mais pour celles avec des ondes de choc on remarque la discontinuité
du coefficient de pression.

De X/L = 0.8 a X/L = 1, une forte diminution de la valeur du coefficient de pression est due au
sillage induit par le fluide en écoulement en aval du corps solide en mouvement.

On peut tirer la conclusion donc, que le coefficient de pression décrivant la pression relative a

la surface de la forme étudiée.




Chapitre IV : Résultats et discussion

IV.4.3. La Figure IV 6 représente l'effet de changement de vitesse de vol sur les
coefficients de trainée et de portance :
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Figure IV-6 : Coefficients de trainée et de portance enregistrés différentes vitesses de vol.

De la figure IV-4, on peut observer clairement que les coefficients de portance Cr et de trainée
Cp sont du méme ordre pour les vitesses de vol faibles ou modérées c.-a-d. le rapport CL/Cp est
de I’ordre 1. Ceci est probablement dii qu’aux petites vitesses de vol la force de portance acte
d’une fagon a égaliser la force de la pesanteur (poids du mobile) et n’expérience pas de grandes
valeurs de résistances au mouvement.

Toutefois en dépassant la plage de 150 a 200 m/s des vitesses de vol (ou relativement des
vitesses du fluide entourant), la portance (coefficient Cr) augmente largement en comparaison
a la trainée (coefficient Cp) jusqu’a I’atteinte d’une valeur maximale aux alentours de la vitesse
de vol de 350 m/s (valeurs qui dépendent seulement des quantités et propriétés adoptées dans
la présente étude). Puis, elle diminue avec 1I’augmentation de cette derniére aux valeurs élevées.
On peut interpréter ce fait par 1’augmentation de 1’ampleur du coefficient de pression Cp déja

observée aux grandes vitesses (Voir figure IV-3 (e) et (1))

IV.4.4. . Conclusion :

La comparaison des résultats obtenus a partir des simulations avec le corps d'’Ahmed a donné

des résultats similaires




Conclusion: Conclusion générale

Conclusion générale

L'objectif principal du présent travail est le calcul des les coefficients de portance CL et de
trainée CD Et le comparer avec Corps d’Ahmed de la fusée baptisée RAAD-01 déja construit
au sein de I’université Echahid Hamma Lakhdar d’El-Oued. En effectuons de nouveaux calculs
et simulations informatiques de I’écoulement d'air autour de notre modele de fusée en régime

transsonique.

En effet, les résultats dés les coefficients de portance CL et de trainée CD comparables aux
résultats du Corps d’Ahmed, presque a l'identique, ce qui signifie que les résultats de notre

¢tude sont cohérents avec les résultats de Corps d’Ahmed.

Apres une présentation détaillée des différents composants de ce corps aérodynamique, et ses

différents situations et principes de fonctionnement.

On a dimensionné notre fusée RAAD-01 suivant un certain cahier de charge. Un calcul
théorique des coefficients aérodynamiques de la fusée et ces performances est fait par le logiciel

libre de dimensionnement nommé OpenRocket.

On a défini les dimensions et les spécifications de notre fusée pour étre dessinés dans
SolidWorks, afin que nous puissions l'exporter vers ANSYS FLUENT® pour la simulation
aérodynamique, et pour calculer les coefficients de trainée et de portance. Il est difficile de
calculer la trajectoire, en raison de la variation de tous les paramétres aérodynamiques en

fonction de I'altitude et principalement pour la température.

Ou nous avons conclu que 1'augmentation de la pression a la surface de la fusée est due a

I'augmentation de la vitesse aux grandes vitesses de vol.

La condition de stabilité du projectile est que le centre de portance aérodynamique soit situé

derriere son centre de gravité

Les ondes de choc apparaissent brusquement lors du vol aux vitesses élevées, sachant que leurs

angles seront plus aigus.

Les changements du nombre de Mach de vol, la forme des ailes et la vitesse du vent joue un

role primordial dans la facon dont la fusée se déplace dans I’air.




Conclusion: Conclusion générale

Les résultats que nous avons obtenus des simulations CFD utilisant ANSYS FLUENT étaient
comparés qualitativement avec ceux fournis dans la littérature pour le corps d’Ahmed. Un

accord remarquable en allures des coefficients de pression est apprécié.
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RENHIE

Résume

L'objectif principal du présent travail est de réaliser une étude aérodynamique du modele de
fusée RAAD-01 déja construit. Les effets de la vitesse de vol sur les coefficients de pression,

de trainée et de portance ont été étudiés.

La condition de stabilité du projectile est que le centre de la portance aérodynamique est situé
derriere son centre de gravité, partout ou des ondes de choc apparaissent soudainement en
volant a grande vitesse, sachant que leurs angles seront plus aigus. De plus, certains
changements dans le nombre de Mach de vol, la forme des ailes et la vitesse du vent jouent un

role clé dans la fagon dont la fusée se déplace dans les airs.

Des simulations numériques du flux d'air extérieur autour de la fusée RAAD-01 ont été établies
en utilisant le code CFD commercial ANSYS FLUENT®. La comparaison entre les résultats
de simulation numérique actuels avec ceux fournis par le corps d'Ahmed montre un bon accord

pour la validation.

Mots clé : Fusée, Propergol solide, OpenRocket, Ecoulement externe, Coefficient de

pression, Portance, Trainée.

SUMMARY

The main aim of this work is to carry out an aerodynamic study of the RAAD-01 Rocket model
already built. Effects of flight speed on the pressure, drag and lift coefficients were investigated.

The condition of projectile stability is that the center of aerodynamic lift is located behind its
center of gravity, wherever, shock waves suddenly appear when flying at high speeds, knowing
that their angles will be more acute. Furthermore, certain changes in the flight Mach number,

wing shape and wind speed play a key role in how the rocket travels through the air.

Numerical simulations of the external air flow around the RAAD-01 Rocket were established
using the commercial CFD code ANSYS FLUENT®. The comparison between the present
numerical simulation results with those provided by Ahmed’s body show a good agreement for

the validation.

Keywords: Rocket, Solid Propellant, OpenRocket, External Flow, Pressure Coefficient,
Lift, Drag.
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