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Introduction générale

Introduction génerale
Le développement humain a toujours été étroitement lié au transport. La domestication
du cheval et linvention de la roue ont eu un effet dramatique sur la civilisation précoce pas

toujours bénéfique.

La plus grande partie du dernier millénaire a été fortement influencée par la
technologie des voiliers, a la fois pour la guerre et le commerce; Au XXe siecle, les véhicules

a moteur et les avions ont révolutionné le transport.

Au début du XXle siecle, la fusée peut étre considérée comme la révolution émergente
du transport. Jusqu'a présent, seuls quelques humains ont réellement voyagé dans des
véhicules propulsés par fusée, mais une quantité surprenante de communications
commerciales et domestiques depend maintenant des satellites. Qu'il s'agisse d'appels
téléphoniques, d'images d'actualités ou d'Internet, la plupart de nos informations circulent

d'une partie du monde a l'autre, a travers l'espace.

La propulsion par fusée est la technologie de transport essentielle pour cette croissance
rapide de la communication et de [lexploration humaines. Depuis les debuts de la Chine
ancienne en passant par son développement rapide pendant la guerre froide, la propulsion par
fusée est devenue la technologie essentielle de la fin du XXe siecle. Il influe sur la vie et le
travail d'un nombre croissant de personnes, qui souhaitent peut-étre comprendre au moins les

principes qui la sous-tendent et ses limites techniques.

L'objectif principal de ce travail consiste & la conception d'une fusée et de faire une étude
générale sur elle-méme. Dans ce qui suit, nous essaierons de présenter les principes de base et
de decrire certains details techniques, de maniére & exposer la physique essentielle et les

limites réelles de la performance des véhicules fusées.

Ce mémoire est organisé en trois chapitres:

e Le premier chapitre c'est des définitions générales de la fusée, ses composantes
principales, leur principe de fonctionnement et la citation de quelques termes relative a

cet engin.
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e Faisant ensuite dans le deuxieme chapitre un calcule théoriques des forces qui agissent
sur le systeme, des performances aérodynamiques, aprés avoir dimensionné chaque
élément de la fusée, puis les comparer avec celles donner par le logiciel Open rocket.

e Le troisiéme chapitre représente des simulations de l'écoulement autour d'une fusée avec
le logiciel Ansys (crée la géométrie, faire le maillage, simulé I'écoulement pour un

régime transsonique...).
e En termine par le quatriéme chapitre avec des explications des étapes suivi pour la

réalisation de la fusée.



Chapitre 1. Définitions générales

Chapitre I. Définitions géneérales

.1 Introduction

La fusée consiste vraiment dans le domaine de I'aéronautique, c’est pour quoi qu’il faut

choisir la meilleure forme de ces composante pour garantir la stabilité et la bonne trajectoire.

Dans ce chapitre en vas présenter la fusée et ces différentes composantes et leurs
principes de fonctionnements.

1.2 Historique de la fusée

Du point de wvue historique il est difficile de déterminer une date exacte de « la »
premiere fusée, il faut savoir que le principe de la fusée existe depuis fort longtemps. En effet
nos ancétres 'ont utilisé sans savoir qu’un jour, une fusée pourrait atteindre des distances

phénoménales et transporter des objets.

Les premiers a avoir mis en place le principe de la fusée sont les chinois ; ils
remplissaient d’une sorte de poudre a canon (mélange de soufre, de salpétre et de charbon de

bois) un bambou qu’il faisait ensuite brller pour produire une explosion.

Cette pratique fut utilisée dans un premier temps a des fins religieuses. Mais ensuite, les
chinois ont compris que le bambou pouvait se propulser de lui-méme gréce a la poussée des

gaz éjectés.

Et c’est en 1232 lors de la bataille de Kai — Keng que les chinois triomphérent face aux
mongols grace a une invention trés ingénieuse qui consista a fixer une fusée (mécanisme
propulsé grace a de la poudre) a une simple tige de bois: c’est la fleche de feu (ou lance de
feu).

La fuseée devient une science étudiee de trés pres par Isaac Newton (1642-1727) grand
mathématicien et physicien du XVIlléme siécle. 1l établit notamment le principe d’action-

réaction ainsi que plusieurs lois afin de mieux comprendre le fonctionnement d’une fusée. Les
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études et les recherches de Newton ont donc été d’une aide précieuse pour les scientifiques

qui 'ont suivi.

A la fin du XVIlIéme siecle et au début du XIXéme siécle, la fusée est utilisée comme arme
de guerre. En effet, Willam Congreve était un officier d’artillerie qui devint tres vite
lieutenant-colonel. 11 eut I'idée d’utiliser les fusées comme une Véritable arme. Elles lui ont

¢été d’une grande aide lors des guerres napoléoniennes.

Elles pesaient 12 kg environ, et leur portée était de 1 800 m. Ce qui n’était pas rien pour

cette époque. Mais les progrés de lartillerie ont fait que tres vite cette idée fut abandonnée

[1].

1.3 Aérodynamique

L'aérodynamique comporte la compréhension et lanalyse des écoulements d'air, ainsi

que leurs effets sur les éléments solides qu'ils environnent.

Il existe quatre régimes d'écoulements des fluides:
Ecoulement subsonique correspond a un nombre de Mach compris entre 0.2 et 0.6,
Ecoulement transsonique correspond a un nombre de Mach compris entre 0.7 et 1.2,
Ecoulement supersonique correspond a un nombre de Mach compris entre 1.2 et 5,

Ecoulement hypersonique pour les nombres de Mach supérieur a5 [2].

1.4 Définition de quelques termes importants

1. Propulsion: mise en mouvement d'un corps, obtenue en produisant une force de
poussée.

2. Poussée: force que développe un moteur a réaction pour propulsée un avion, une
fusée.

3. Ergol: constituant, soit comburant, soit combustible, d'un propergol.
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4. Propergol: produit constituer par un ou plusieurs ergols, séparée ou réunis pour

former un mélange apte a fournir par réaction chimique I'énergie de propulsion d'un

moteur-fusée.

5. Nombre de Mach: c’est le rapport entre la vitesse d’un objet sur la vitesse du son.

1.5 Fusée et ses composantes

1.5.1 Définition

Une fusée dans le domaine de [astronautique, est un Véhicule capable d'échapper a
lattraction terrestre et de se déplacer dans l'espace proche, grace a un moteur fusée de grande

puissance.

Fig. I-1:Fusée réel
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1.5.2 Composantes de la fusee
Les composantes principales de la fusée sont :
1.L'ogive

Une ogive est la partie antérieure d'un projectile, missile, roquette ou torpille, contenant

la charge destructive. L'ogive est composée d'un détonateur et d'une charge.
Trois formes d'ogive seront considérées:

e Ogivale
e Parabolique

¢ Conique

Iugive

Dug've
Fig. 1-2: Différentes types d'ogive
2.Le moteur

Le moteur-fusée est un type de moteurs a réaction, c'est a dire un engin qui projette un
flude (gaz ou liquide) vers larriere, ce qui transmet par réaction une poussée au Véhicule
solidaire du moteur, de force égale et de direction opposée, vers lavant. Ce type de moteur est

particulier utilisée par les fusées, car il permet d'atteindre des vitesses tres importantes.
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3. Les 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 naurait pas de

trajectoire rectiligne et '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 l'importance de leur

conception.

Il'y a differents type d'ailerons a savoir : Carré, losange, delta tronqué, trapéze, fieche,
triangle, tube; comme la montre la figure ci-dessous.

NIEI=INN

Carré Lesange Trap
nEg tronqué rapeze Fléche

Triangle

Tube

Fig. 1-3 : Différentes formes d'ailerons
4. Tube du corps (Fuselage)

Il se compose de deux tubes externes et d'un tube interne (bloque moteur) dont le

moteur est placé.
5.Systeme de récupération

La fusée et son contenu sont récupérés aprés le vol. Pour cela, elle est munie d'un
systeme de récupération (souvent un parachute) déclenché a culmination.
Le systeme de récupération actuel est un parachute calibré sur la masse de la fusée et

dont le mode d'activation depend du modele de fusée, soit:

~7~
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e par timer: régle sur le temps d'ascension jusqu'a Iapogée (temps déterminer par le
logiciel de simulation Rocksim ou Stabilito).
e par altimétre: Il a une bonne précision et de nombreuses possibilités de paramétrage.

Les données de vol sont récupérable au forma Excel via USB.

L'éjection du parachute du corps de la fusée est déclenché soit:

e par charge explosive

e par ressort

Pour les fusées a hautes altitudes, on utilise un systtme de double déploiement, ceci

offre une meilleure sécurité ainsi qu'une plus faible derive au vent.

Le principe est de déployer un premier parachute de faible diametre a l'apogée dans le
but de ralentir la descente mais a une faible prise au vent, ensuite a une centaine de metres du

sol, le parachute principal est déployé.

1.5.3 Domaine d'application des fusées

Le réle de la fusée est de transporter une charge utile (satellite, sonde, capsule habitée)
au-dela de latmosphére et de lui donner une vitesse suffisante pour la mettre soit en orbite

autour de la Terre, soit l'envoyer dans les confins de l'espace.

D'autres applications des fusées incluent des moteurs primaires pour des avions de
recherches, des fusées d'assistance au décollage pour les avions, [léjection de magasins,
personnel "ceintures de propulsion”, et la propulsion pour les drones cibles, météo fusée-
sonde, fusées-signal, roquettes-leurres, fusées de spin, fusées wvernier, fusées sous-marines

pour les torpilles et les missiles, le lancement de lignes de vie a navires [3].
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1.5.4 Classification des fusées

1.5.4.1 Modéles basse puissance

Ce sont des modeles tres petits et trés légers pesant moins de 500 grammes, ils utilisent
souvent des moteurs de types solide allant de la classe 1/4A a D de catégorie Estes et Quest
qui peuvent atteindre une altitude de 300 meétres ou un peu plus, sans systeme de récupération
(parachute).

1.5.4.2 Modéles de moyenne puissance

Ces modeles de dimensions moyennes pesant un kilogramme ou plus, fabriqués a
partir de matériaux léger mais résistants, possédants des moteurs de classe E a G de catégorie

Aerotech (leader international en termes de moteurs de type composite) et LOC.

lIs utilisent une rampe de lancement semblable aux modeles de rockets mais de grande
hauteur et plus solide. Le systeme de sauvetage principal et le parachute en nylon ou autre
matiere semblable.

1.5.4.3 Modeles a haute puissance

Généralement cette catégorie est trés couteuse peuvent avoir de 4 a 5 métres de hauteur
pesant les centaines de kg, employant des moteurs a partir de la classe H de catégorie BSD,
LOC, Public Missiles Ltd, Yank ... .

1.6 Propulsion
La propulsion est utilisée par deux types d'engins:

1) Les moteurs fusées a ergols liquides tres performants mais d'une technologie
complexe et couteuse et qui ne peuvent étre utilisées pour les poussées les plus
élevées nécessaires au décollage.

2) Les moteurs fusés a propergol solide moins performants mais relativement rustiques
et capables de fournir des poussées trés importantes. lls sont quasiment utilises sur les

fusées récentes sous forme de boosters associés au premier étage.

~0~
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Le moteur a propergol solide est de conception simple car il ne comporte pas de pieces
mobiles. Les ergols peuvent étre conservés longtemps sans précautions particulieres et mis en

ceuvre rapidement ce qui fait qu'il est systématiquement utilisé pour les missiles balistiques.

Envloppe
d'accélérateur

Allumeur

Grain propulseur
segmente

Roulement

Fig. 1-4 :Moteur-fusée a propergol solide
1.7 Principe de fonctionnement d'un moteur-fusée

Les moteurs a propergol solide ont des caractéristiques et un mode de fonctionnement
différents des moteurs a propergol liquide. Carburant et comburant sont stockés sous forme
solide intimement mélangés. Le réservoir est en méme temps la chambre de combustion :
celle-ci est située dans le canal percé au centre du bloc de poudre sur toute sa longueur. Au fur

et a mesure de la combustion, le canal s'élargit.

Le moteur est allumé par un systtme d'allumage placé au fond du canal. Les gaz
résultant de la combustion sont chassées vers l'extrémité inférieure : au bout du réservoir, une

tuyére canalise et accélere les gaz brulés.

Le moteur a propergol solide une fois allumé ne peut étre éteint puis allumé.

~10 ~
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Allumage Propulsion Méche lente Charge d'éjection

Fig. I-5 : Fonctionnement du propulseur

Cette figure est destiné aux fusées mono-étage, ce moteur contient une charge qui
propulse la fusée, ainsi qu'une meéche lente qui, enflammée en fin de propulsion, brule durant
la phase balistique, permettant a la fusée de continuer sur son élan pour atteindre son point

maximum, avant de mettre a feu une troisieme charge, dite charge d'éjection.

Cette derniere dégage a lintérieur du corps de la fusée des gaz brulant sous pression
assurant I'éjection du systéme de récupération ou la rupture, par combustion d'un fil retenant

ce systéme de récupération.

1.8 Classification des moteurs fusée a propergol solide

Dans le domaine de la fusée, on catégorise aussi les moteurs par une lettre, de A jusqua
O. Les moteurs H jusqua O sont considérés comme des moteurs a haute performance. La

catégorie est basée sur I'impulsion totale que produit le moteur [4].

~11 ~
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Type de moteur Impulsion Totale
(N.s)
1/4A 0.0-0.625
1/2A 0.626-1.25
1.26-2.50
2.51-5.00
5.01-10.0
10.01-20.0
20.01-40.0
40.01-80.0
80.01-160
160.01-320
320.01-640
640.01-1280
1280.01-2560
2560.01-5120
5120.01-10240
10240.01-20480
20480.01-40960

O|IZIZ|r| Al —=|I|Io|Tmlg|lO|m| >

Tableau. 1-1 : Classification de moteur-fusée selon leur Impulsion Totale

1.9 Forces aérodynamiques :

Au cours du vol, la fusée est soumise a des forces aerodynamiques. La figure 1-6

représente le bilan de ces forces.

Bilan des forces:
La fusée est soumise, au cours de son vol, a trois forces :

e son poids P, force verticale appliquée au Centre de Gravite(CG).

e la poussée F dumoteur, force axiale appliquée sur la plague de poussée.

e la résistance de l'air R, force appliquée au Centre de Poussée Aérodynamique (CPA).
L'évolution de ces trois forces et leur influence relative vont réagir le comportement de la

fusée et déterminer sa trajectoire et ses performances.

~12 ~
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Fig. 1-6 : Bilan des forces aérodynamiques appliqué a la fusée

1.9.1 Poussée du moteur:

C'est la force exercé sur la structure de la fusée suivant laxe de son mouvement causé
par I'éjection des gaz a haute vitesse. La poussée F s'applique au niveau du moteur, suivant
l'axe longitudinal, vers l'ogive. En supposant que le propulseur est correctement positionné, la

poussee s'applique au milieu de la plaque de poussée, comme le montre la figure 1-7 [5].

Fig. 1-7 : Poussée du moteur-fusee

~13 ~
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1.9.2 Poids de la fusée :

C'est la force de pesanteur appliqué au centre de gravité, son vecteur est toujours diriger

vers le centre de la terre.
Dans le cas ou la fusée n'est pas verticale, on procede a la décomposition sur les axes de la

fusée: f)) = f))A‘F I_))N

~
““““

Fig. 1-8 : Poids de la fusée

1.9.3 Résistance de l'air:

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

poussée, elle comprend deux composantes:

o Ra: composante axiale nommée trainée

o Rn : composante normale nommée portance

1.9.3.1 Trainée

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

considérer comme un frottement.

~14 ~
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1.9.3.2 Portance

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

maintenir son altitude dans l'air.

Fig. 1-9 : Résistance de l'air

1.10 Centre de gravité

Le centre de gravité (C.G) ou le point d'équilibre d'une fusée est le point ou tout le poids
de la fusée semble étre concentré. C'est-a-dire, il y a autant de poids distribué en avant et en
derriere du C.G de la fusée. Si vous attachez une chaine a la fusée au C.G, la fusée restera au

niveau, ou équilibrée [6].

1.11 Centre de poussée

Le centre de poussée (C.P) est similaire au centre de gravité sauf que les forces
impliquées sont les forces de pression de lair agissant sur la fusee lorsqu'elle vole. Le CP peut

étre défini de la méme maniere que le C.G. Le centre de poussée d'une fusée est le point ou

~ 15~
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toutes les forces de pression de lair sur la fusée semblent étre concentrées. C'est-a-dire qu'il y
a autant de force de pression d'air distribuée en avant du centre de pression quil y a de

distribution derriere elle [6].

1.12 Stabilité de la fusée

La stabilit¢ d'un véhicule est atteinte lorsque le véhicule ne tourne pas ou n'oscille pas

en vol. Les vols instables sont indésirable car les oscillations augment la trainée [3].

Une fusée est stable si elle retrouve naturellement sa position initiale lorsque, pour une raison

quelconque, elle se met en incidence [7].

.13 Condition de stabilité

L’un des parametres essenticl a la stabilit¢ de la fusée est la position de son centre de
poussée. Il est donc nécessaire de placer celui-ci de telle sorte que la marge statique assure la
stabilite de la fusée [7].

Deux cas sont alors envisageables :

lercas : le CPA estenavantdu CG

En absence de contact avec le sol, toute rotation 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 CG, 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 ainsi de suite : on dit alors que la fusée est instable.

~ 16 ~
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Augmentation
de o

.
’\'
*
‘
¢

Fig. 1-10 : Fusée instable

2eme cas : le CPA estenarriere du CG

Au contraire, si le CPA est en arriecre du CG, la rotation induite des efforts
aérodynamiques fera diminuer langle 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.

@-‘-“lﬂﬂi‘:\iou de o

CPA

Rotation de la
fusée

Fig. 1-11 : Fusée stable

Par conséquent, pour quune fusée soit stable, i faut que son centre de portance

aérodynamique soit situé en bas de son centre de gravité.

~17 ~
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.14 Marge statique
Est la distance entre le centre de poussée et le centre de gravité, normalisée au diametre
de la fusée, et comptée positivement quand le centre de poussée est en-dessous du centre de

gravité. En théorie, il suffit que la marge statique soit positive pour que tout soit dit et que la

fusée soit stable.

1.15 Trajectoire

C'est la courbe qui décrit le mouvement d'un objet dans l'espace repérer par son centre

de gravité.
1.15.1 Equation de la trajectoire :

Le but de ce calcul est de détermmer a tous moment la valeur de I'accélération y(t) qui
permettra de calculer la vitesse v() de la fusée puis son altitude z(t).
Connaissant les forces appliquées a la fusée et sa masse voir (Figure 1-6), il est possible de

calculer l'accélération a un instant donnée :

y(t)= 2 Fa

I-1

M (1-1)

Ce qui nous donne la vitesse instantanée : v(t) = fot y(t).dt (1-2)
Ainsi que la distance parcourue : z(t) = | Ot v(t).dt (1-3)

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 laccélération.

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

ces équations s'expriment alors:

y = Constante
v(t) =yt + v, (1-4)
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z(t) :%y.tz + Vol + 7, (1-5)
Cas du vol vertical 1D - Z:

Pour ce cas-1a, 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 orient¢ du bas vers le haut.

\ | z
——
| | ‘ ~~
\ | ‘
| | ‘
\ |
| | 'R
1 !
CG CG
1 1
F
CcP'
E v |
k. \
lep JCP |
\
&
CG
ﬁ
R E)\
| |
\ | +
\ |
I I ‘
\ |
| [ 0+
Phase de Phase balistique Phase descendante

propulsion

Fig. 1-12 : Bilan des forces appliquées durant les phases ascendantes et descendantes

En appliquant le bilan des forces extérieures :

Pour la phase de propulsion :
My =F —M.g-R (1-6)

Pour la phase balistique :
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My = - M.g- R (1-7)

Pour la phase descendante sans parachute :

My = - Mg+ R (1-8)

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 'axe des

déplacements horizontaux (x) [5].
0o : est l'angle que fait la rampe de lancement avec I'horizontale (angle de site).

_ ¢ T
Fig. 1-13 : 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 :

F, = F.cos(0) (1-9)
R, = —Rcos(6) (1-10)
P=0

F, = Fsin(0) (1-11)
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P- _Mg (1-12)

R,= —Rsin(0) (1-13)
Apres culmination, il faut inverser la direction de R.

D’ou :

V=v2+v? (1-14)

La culmination se produit lorsque la composante verticale de la vitesse change de signe.

1.16 Equation de la fusée

L'éguation de la fusée, mieux appelée l'équation de Tsiolkovski, a une dérivation
relativement simple. Elle est basée sur le calcul de l'accélération d'un véhicule de fusée avec

une masse décroissante continuellement due a la dépense de propergol [1].

La poussée développée par le moteur-fusée :

F=um (1-15)
Sachant que :
dM
m=—— I-16
™ (1-16)

L'accélération de la fusée en fonction de la poussée :

dv. F

—=— I-17

dt M (I-17)

ﬂ:ud_Mi (|_18)

dt dt M

dv=ud—|vI (1-19)
M
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v dM
J, dV:”ﬂAOV

La vitesse finale de la fusée :

V =ulog, [%}

En présence de la gravité :

(1-20)

(1-21)

L'accélération de la fusée est maintenant une fonction de la poussée et la force de pesanteur :

dv_ F-Mg
dt M

dv_,dM 1 Mg
dt dtM M

La vitesse finale de la fusée dans ce cas:

Mo
V =ulog, — —qt
g, M g

.17 Phases de vol

La fusée passe par trois difféerents phase du vol :

e La phase propulsée
e La phase balistique

e La décente sous parachute
~ 22 ~
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La période s’écoulant de I'instant de la mise a feu & la fin de combustion du propulseur,
et qui s’appelle la phase propulsée. Elle comprend une partie ou la fusée est guidée par la

rampe de lancement et une partie ou la fusee est livrée a elle-méme.

Apres lextinction du propulseur commence la phase balistique pendant laquelle la
fusée, uniquement soumise a son poids et a la résistance de l'air, exploite la vitesse acquise

pendant la propulsion pour atteindre son altitude maximale.
Apres la culmination, lorsque I’engin commence a retomber, la phase balistique se

poursuit jusqu’a louverture du parachute. Bien sdr, on peut rencontrer des phases balistiques
avortées lorsque le parachute s’ouvre avant la culmination, ou des vols balistiques complets

sans ouverture de parachute (mais c’est moins souhaitable !) [5].

Cu Irq ination
,{ T
— -\-H-\""\-\.,\\

-~ N
% Phase balistique Q\C

\/

Y
] \

f
| | Phase propulsée
Descente sous
parachute
§

(“\Départ sur rampe
[

Fig. 1-14 : Phases de vols de la fusée

1.18 Conclusion
Dans ce chapitre nous avons expose les généralités et le vocabulaire de base nous

permettant d’entreprendre une étude de conception et de réalisation détaillée d’une fusée.
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Chapitre Il. Etude théorique et
dimensionnement de la fusée

1.1 Introduction

Dans ce chapitre nous allons exposer le cahier de charge de la fusée a étudier ainsi que

I'essentiel de I'étude théorique menée pour le dimensionnement.

11.2 Cahier de charge

Conception d'une fusée a ailerons fixe avec systeme de récupération. L'altitude cible est
de 7 km au-dessus de niveau de la mer.

11.2.1 Charge Utile

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

- Longueur :30cm

- Largeur : 10 cm

- Hauteur : 10 cm

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 exposeée a la fumée, au gaz, ou étre dans un

compartiment pressurisee du systeme de récupération.

11.2.2 Trajectoire et Apogée

La trajectoire 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 latteindre. L’apogée de la fusée devrait étre congu pour atteindre une

~ 24 ~



Chapitre 1. Etude théorique et dimensionnement de la fusée

altitude de 7000 metres. Une tolérance de 50 metres est acceptee. Plus que cette tolérance, il y
aura des pénalités.
11.2.3 Systéeme de récupération/ Parachute

La fusée avec sa charge utile doivent étre reécupérée intact (Non endommagée), un
systeme de récupération est obligatoire et devrait faire partie de la conception suggérée. 1l est

imposé que la vitesse de descente de la fusée soit contrdlée et comprendra deux phases :
1) Phase 1: décente rapide, qui nécessitera un premier parachute (Drogue),
2) 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 étre déployé a 457.2 métres. Afin de limiter tout dommage a la

fusée, il est recommandé que la vitesse d’impact avec le sol ne doit pas dépasser 20 nvs.

11.2.4 Propulsion

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 utilisé (Open-Rocket).

Logiciels :

Le logiciel de calcul de performance fortement recommandés dans cette étude est: Open
Rocket.
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11.3 Dimensionnement de la fusée

Fig. 11-1 : Modele d'une Fusée faite par open rocket

1. Cone:de forme ogive

Fig. 11-2 : Ogive avec une transition et un épaulement

Longueur du cone de la fusée 40 cm
Diamétre de la base 16 cm
Epaisseur de la paroi 0.2cm

Transition: de forme linéaire

Longueur 15 cm
Diametre avant 16 cm
Diametre arriere 16 cm
Epaisseur 0.2cm

Epaulement arriére :

Diametre 15.6 cm
Longueur 06 cm
Epaisseur de la paroi 0.2cm
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2. Deuxtubes du corps:
a) Tube du corps du milieu:

Longueur 70 cm
Diametre externe 16 cm
Diametre interne 15.6 cm
Epaisseur 0.2cm
b) Tube du corps arriére :
Longueur 135cm
Diametre externe 16 cm
Diametre interne 15.6 cm
Epaisseur 0.2cm
s

Fig. 11-3 : Tube de corps de la fusée

3. Aillerons trapézoidaux :

Nombre 03
Longueur de la base de l'aileron 20 cm
Longueur du bout de laileron 10 cm
Hauteur 15cm
Longueur du bord d'attaque 20 cm
Angle du bord d'attaque 53.1°
Epaisseur 0.4cm
Coupe de laileron Carré
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Fig. 11-4 : Aileron de forme trapézoidale

11.4 Calcul théorique

11.4.1 Calcul du centre de poussée

Méthode de Barrowman
Principe de décomposition et barycentre

La méthode de Barrowman permet de calculer la valeur du Gradient de Portance par
rapport a lincidence a(Cne) et la position du Centre de Poussée Aérodynamique (Xcpa) de
l'ensemble de la fusée a partir du Cna et du Xcpa des différents éléments constitutifs de la
fusée (ogive, ailerons, parties tronconiques). Les parties cylindriques du corps de la fusée
étant considerées comme n'exercant pas de portance, elles sont absentes des équations qui
suivent :

e Le Gradient de Portance total (Cne) Total €St €gal & la somme des gradients de Portance.

La position du Centre de Poussée Aérodynamique est obtenue en calculant la moyenne des

CPA pondérées par leur gradient de Portance (barycentre) [5].

(X CPA )ogive ’ (C Na )ogive + (X CPA )ailerons ’ (C Na )ailerons + (X CPA )transition ’ (C Na )transition
(C Ne )ogive + (C Ne )ailerons + (C Na )transition (l |_1)

(CNa )total = (CNa )ogive + (CNa )ailerons + (CNa )transition (| |_2)

(X cPA )Total =
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La détermination des Cnu et Xcpa de chaque élément se fait a partir des formules

suivantes. On prend généralement comme diametre de référence le diametre a la base de
|'Ogi\/e (dref:dogive).

1) Calcul du centre de poussée de I'ogive :

5
(Xepn)ogue = 15 L ogive (11-3)
2
e
ref (11-4)
Avec :
Logive =40 cm (Logive: longueur de l'ogive)
AN :

(CNa )ogive = 2

(X CPA)ogive =18.67cm

-'I' .
{ch)o_zne _1 s J_.G_:n.'z

Fig. 11-5 : Position du centre de poussée d'une ogive
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3) Calcul du centre de poussée des ailerons :

[

Xajlerons

Fig. 11-6 : Dimensions de laileron

_ pail(m+2'n) i m-n )
° (XCPA)ailerons_Xailerons+ 3(m+n) +6(m n m+nj (”5)

Xaileron: longueur du nez du cone jusqua laileron
Kailerons= 240 cm

Par=20cm: m=20cm; n=10cm

o | o)
L4 (CNa )ailerons = (]‘-I_ e = (I I'G)

2-e+d, 2
! 1+ 1+( 21 j
m+n

Avec :

daile = dailerons = diamétre du tube

dref = 16 cm
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d=16cm

-m
2

f :\/e2+(Pai, LD Mye (11-7)

f=21.21cm
AN :
(XcpA) ailerons= 252.78 cm
(CNo) ailerons= 5.2

3) Calcul du centre de poussée de la transition :

(11-8)

i (X CPA )transition =X transtion T

2 2
d d
hd (CNa )transition =2 [d r:f J + {d r:f J (l |-9)

Xtransition= 15 cm
L = Logive =40 cm
di =16 cm
d2=16cm
AN :
(CNa) transition="0

(XCPA) transition= 47.5 cm
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4) Le centre de poussée totale :
(CNa)TotaI: 7.2
(Xcpa)Totai= 187.75 cm

La valeur du centre de poussée obtenue par open rocket pour un angle o = 0° et pour un
nombre de mach Ma =0 est de 188 cm.

11.4.2 Calcul du centre de gravité

Pour calculer le centre de gravité de la fusée, selon la méthode de barycentre, il faut

connaitre toutes les masses des objets ainsi que leur centre de masse.

X = Z Xemi - M
CG
M; (11-10)
Détermination de centre de masse de chaque élément :
a. Centre de masse d’un tube homogéne etsymétrique : est similaire a un centre de

masse d’un rectangle.

o | = cm

Fig. 11-7 : Centre de masse d'un tube homogeéne et symétrique

b. Centre de masse d’un triangle : c’est I'intersection des médians.

B

Fig. 11-8 : Centre de masse d'un triangle
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c. Centre de masse d’un trapéze :
Pour avorr le centre de masse d’un trapéze il faut le deviser en deux triangles, ensuite,
déterminer pour chaque triangle son centre de masse, aprés les relier, puis tracer une ligne du

milieu de la base de I'aileron vers le milieu du bout de Iaileron.

Fig. 11-9 : Centre de masse d'un trapéze

d. Centre de masse de trois trapézes en 3D:
Chaque aileron a son centre de masse, formerons ensuite un triangle, le centre de masse

de ce dernier est le centre de masse des trois ailerons ou trapézes.

Fig. 11-10 : Centre de masse de trois trapezes en 3D

Xcm -
C’est la distance entre le centre de masse d’un objet et le point zéro du repére (Fig.11-11).

Le point zéro considérer dans Open Rocket est le née de I'ogive.
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v

Fig. 11-11 : La distance entre le centre de masse et le point zéro du repére

AN : Xcm(og) d’une ogive est donnée par la formule :

Xcm(og) = (2/3)*Logive ; Logive =40 cm;  Xcm(og)= 26.6667 cm; M ogive = 498 g

Objet Xem (cm) Masse ()
Transition 51.5 154
Tube 1 90 966
Tube 2 192.5 1863
Ailerons 256.67 425
Micro satellite 45 5000
tube interne + moteur 198 491+16842 (Masse initial)
Altimétre 97.5 2000
Parachute principale 122.25 951
Petit parachute 74.25 152
Cloison 1 29 102
Cloison 2 65 1424
Cloison 3 88.5 120
Cloison 4 107.5 120
Cloison 5 135.5 1500
Coupleur 125 80.7
Anneau de centrage 1 159.5 68.9
Anneau de centrage 2 188.5 68.9
Anneau de centrage 3 216.5 68.9
Anneau de centrage 4 240.5 68.9
Anneau de centrage 5 259.5 68.9

Tableau. I1-1 : Position

du centre de masse de chaque élément et sa masse
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Xee = 150,1841 cm (initial)

Cette valeur est compatible a celle obtenue sur open rocket Xce =150 cm pour un M=0.

11.4.3 Calcul de la stabilité
La stabilité statique

Marge statique :

—s
Ry

/

\\ NG
= B — .
1 - ”'
Fig. 11.12 : Marge statique de la fusée
Xep = X
- (11-11)

D

_187.75-150.1841
16

MS

MS =2.35

Les valeurs obtenues par open rocket sont :

Stabilty:2 36 cal
* CG:150 cm
® CP:188 cm
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11.4.4 Calcul des forces aérodynamique

1. Le poids de la fusée
P=Mg (11-12)
p=-33.087 x 9.81

P=-3245N

2. La poussée du moteur

dM
F=u = (11-13)

Choix du moteur

Le moteur est utile juste dans la phase propulsive (qui dure quelgues secondes). Il faut
connaitre quel moteur choisir pour notre fusée. Donc pour ¢a il faut avoir une idée sur le poids

totale de la fusée et laltitude ciblée.

Il 'y’a une regle simple : il faut que la poussée moyenne de la fusée soit au moins 5 fois

le poids total de la fusée au décollage.
Dans notre cas:
La masse de la fusee M = 33.087 kg
La force de la pesanteur g =9.81 (m/s"2)
AN :
La poussée moyenne = 33.087 x 9.81 x 5=1622.9174 N
La poussée moyenne = 1622.9174 N

La figure 11-11 représente les différents moteurs de types Cesaroni Technology classés

par ordres (alphabet, diamétre, longueur), donné par Open rocket.
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Le moteur choisi est: Cesaroni Technology 21062-03400-1M, de diametre 98 mm avec
une longueur de 1239 mm. Le moteur a une poussée moyenne de 3421 N qui est supérieur a

celle calculée.

Désignation du moteur choisi :

Cesaroni Technology 21062-03400
- Le premier chiffre donne limpulsion totale (N.s)
- La lettre donne la catégorie du moteur.

- Le deuxieme chiffre donne la poussée moyenne du moteur (N).

Fabricant Désignation  Impulton ... Type Diamé:re Longueur
Cesaroni Technology L., [M2600-5K 11074 Reloadable (98 mm 1010 mm
Cesaroni Technology I...|N2200 12088 Reloadable (98 mm 1010 mm
Cesaroni Technology L., |M2500 134966 Reloadable (98 mm 1010 mm
Cesaroni Technology I...|M5800 13533 Reloadable (98 mm 1010 mm
Cesaroni Technology 1., |N2850-B5 13770 Reloadable |98 mm 1010 mm
Cesaroni Technology I...|M1100 14003 Reloadable |98 mm 1046 mm
Cesaroni Technology I...|M1100 14044 Reloadable |98 mm 1010 mm
Cesaroni Technology I... [N3180-RL 14253 Reloadable |98 mm 1010 mm
Cesaroni Technology 1., |M1975-GR, 14274 Reloadable |98 mm 1010 mm
Cesaroni Technology L., |M3400-5K 14301 Reloadable |98 mm 1239 mm
Cesaroni Technology I...|15227-M25,,, (15283 Reloadable |98 mm 1010 mm
Cesaroni Technology I...|16803-M15.,, 16805 Reloadable |98 mm 1239 mm
Cesaroni Technology 1., |N3800-B5 17566 Reloadable |98 mm 1239 mm
Cesaroni Technology L., [M4100-RL 17735 Reloadable |98 mm 1293 mm
Cesaroni Technology 1., [M2200-CL 17744 Reloadable |98 mm 1239 mm
Cesaroni Technology 1., |M2540 17906 Reloadable |98 mm 1239 mm
Cesaroni Technology I...[19318-M33.., 19190 Reloadable |98 mm 1239 mm
Cesaroni Technology 1., |M5800-C5 20363 Reloadable |98 mm 1239 mm
Cesaroni Technology ... 21062-034... Reloadable
Cesaroni Technology I...|Q25,000-vM (30907 Reloadable 132 mm 1407 mm
Cesaroni Technology ... |/Q5100 30095 Reloadable | 150 mm 803 mm
Cesaroni Technology 1., |Q5800 30601 Reloadable | 150 mm 754 mm
Cesaroni Technology 1., /08000 40960 Reloadable | 150 mm a57 mm
Cesaroni Technology I...|29920-037... 29956 Reloadable  |161 mm a57 mm
Cesaroni Technology 1., |Q5800 30615 Reloadable  |161 mm 754 mm

Fig. 11-13: Différents moteurs fusée de type Cesaroni
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Les caractéristiques de moteur fusé sont:

1) limpulsion totale (N.s)

2) la poussée moyenne (N)

La figure 11-12 représente un diagramme qui donne la poussée en fonction du temps. On

voit que la poussée maximale est de 4699 Newtons et la durée de la poussee est de 6.14

secondes.

L'intégrale de cette courbe donne limpulsion totale.

La poussée moyenne = Impulsion Total /Durée totale de la poussée.

Impulsion totale:
Poussée moyenne:;

Poussée Max.:

Temps de combustion:

Mazsse au lancement:

Masse a vide:

Points de données:

3. Résistance de I'air

a. Trainée

21041Ns (3% O)
3421N

4699 N

6,145

168429

5570 g

15

Courbe de poussée:

L]

4000

3 000

2 000

1000

0

0o o5 L0 15 20 25 30 35 40 45 50 55 60 65

Fig. 11-14 : Caractéristiques du moteur choisi

Air circuler autour d'un corps solide provoque une trainée, ce qui résiste au

mouvement de l'objet par rapport a lair.

1) Trainée du corps : [8]

La trainée du corps de la fusée est estimée en utilisant l'équation :
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L L L
CA(cf): 1+ 60 > +00025—b . 27i+4—b+2 1—d—d —= 'Cf(c) (“_14)
Ly d, d, d, d, )d,
- db -

Sachant que :
Longueurs totale de la fusée : L= 270 cm
Longueur de la base du corps (dans notre cas il n'y a pas de base): Lc=0
Le diametre maximal du corps: db=16 cm
Longueur du corps de la fusée : Loz =70 cm, Lz = 135 cm, Lps = 15 cm
Longueur de l'ogive : Logive =40 cm
Diametre de la base de la fusée: d¢=16 cm

Frottement visqueux :

Le frottement visqueux de la fusée dépend du nombre de Reynolds :

1.328
C fe) = E |Orsque, Re <Rec (l |-15)
0.075 B
Ciy = - — lorsque, Re >Re 11-16
f(c) Re% Re q c ( )

Ou B est donné par l'équation :

0.074 1.328
B=Re, |~ =220 11-17
[ Re’s  Re J S

Nombre de Reynolds :

PVL¢
7

Re

(11-18)
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Rec : Nombre de Reynolds critique.

p : La masse volumique de lair

Données : V =103.845m/s pour Ma=0.3
p =1.225 kg /m?
Lir=270 cm
p =1.7894.10-°kg/m.s
AN: Re = 18483644 > Rec = 5.10°
B =1148.25422
Ct (c) = 0.00254328
Ca (tm) = 0.066786992
Ca (1a)=0.1109751
Ca (1) = 0.03204762

Car (cf) = 0.21089264
2) Trainée de l'ogive :

La valeur de la trainée de l'ogive obtenue par Open Rochet est :

CA (ogive) = 0.02

3) Trainée des ailerons : [4]

Ca (aile) = (Ca) Ba + (Ca) BAr (11-19)
(Ca)sa= (1 - Ma2) 04171 pour Ma < 0.9 (11-20)
(Ca)Bar=0.12 + 0.13 M? pour Ma <1 (11-21)
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Pour Ma =0.3:

(Ca)Ba=10.04

(Ca) Bar=0.1317

(CA) aile = 0.1717

Le coefficient de trainée totale égale a:

Catotale = CAT (cf)+ CA (ogive) + CA (aile)

Calcul de la force de trainée Ra -

R, = %pSCAV 2

Surface de référence :

2
S — - dogive

4

Dogive: 0.16m

S =0.02 n¥

b. Portance

CN = CnNa.0t

(1-22)
Catotale = 0.40

(11-23)

(11-23)
Ra=52.84 N

(11-25)

Comme notre lancement est verticale suivant une seul direction donc a = 0.

Cn=0

Rv=0N
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I1.5 Descente sous parachute
11.5.1 Calcul du diametre du parachute

1. Petit parachute

Utilisant cette relation pour calculer le diametre du parachute :

6.1vM
v (11-26)

D -

parachute

Ona: v =80 km/h =22.22 m/s
Masse total de la fusée sans propergol: M =21.743 kg
Donc:
Dpt= 1.28 m
Nombre de suspentes = 8
Longueur des suspentes (Ls) = diamétre du parachute x 1.5

Ls =1.92m

I
|

JI. Cheminée
|

Di2

I
\.-'ollunlﬂ, ou

Suspentas —m Dx15

\

Sangle —
"y 4—— Manille de liaison

Fig. 11-15 : Parachute hémisphérique percé
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2. Parachute principale
v : vitesse souhaitable de décente sous parachute (mvs) (entre 5 et 10 ms)

AN: M = 21.743 kg

v=75ms
Dpp =3.79m
Nombre de suspentes : 8

Longueur des suspentes : 5.68 m

11.5.2 Calculdu choc lors de I'ouverture du parachute

Pour dimensionner les suspentes, il est intéressant d'estimer la force de traction subite
lors de l'ouverture du parachute :

1

F, =§p.sp .C, V2, (n-27)
Avec :
Vouyv: la vitesse de la fusée au moment de l'ouverture du parachute.
Cx = 0.55 (parachute troué)
La masse volumique de lair a une altitude h= 457.2 mest:
p (h) = po . (20000 - h) / (20000 + h) (11-28)
p (457.2)=1.1702 kg/m? avec: po = 1,225 kg/m?
Sp = IDp?/4 (11-29)
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AN: Dp=3.79m
Sp = 1128 m2
Vouw = 22.22 m/s

Fr=1792.215N

11.6 Calcul de la vitesse de flottement des ailerons

I1. 6.1 Dimensionnement des ailerons:

Les dimensions de l'aileron sont affichées dans le Tableau. 1I-2.

Saile= 1/2(m+ n) e (11-30)
B =¢e?/s (11-31)
A=n/m (11-32)
T =K/m (11-33)
Longueur de base de l'aileron (m) 0.2m

Longueur du bout de l'aileron (n) 0.1m

Hauteur d'aileron (e) 0.15m

Epaisseur d'aileron (K) 0.01lm

Module de cisaillement du contre-plaqué | 6.20528.10%Pa

(©)

Aire de laileron (Saite) 0.02 ¥

Rapport de cone d'aileron (A) 0.5

Rapport d'aspect (B) 1

Epaisseur normalisée (T) 0.05

Nombres d'ailerons 3 ailerons

Tableau. 11-2 : Dimensionnement des ailerons
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On a comme données :

Echelle atmosphérique au niveau de la mer (H) : 8077 m
La vitesse du son au niveau de la mer (Cs) : 346.15 nv/s
Pression au niveau de la mer (Po) : 101325 Pa

On calcule : [9]

1) La vitesse du sonen fonction de I'altitude :
h
Cs(h) =Cx (1 - 0.205)1/2 (11-34)

En utilisant ce théoréme pour le calcul :

lim (1 — a)B —exp (-ap) (11-35)
Cs(h) = Csoexp (-0.13) (11-36)

2) La pression atmosphérigue en fonction de I'altitude :

Pr (h) = Po (1 - 0.1905)5-256 (11-37)

Pr (h) = Poexp (- 1) (11-38)

3) La vitesse de flottement de laileron :

%
v, :0.223exp(0.4£j 91/%8(1] en (m/s) (11-39)
HN\ P V1+4 (B
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Tous les calculs sont présentés dans le Tableau. 11-3.

Cs(h) Pr(h) Vf

346,15 0 101325 523,821334
344,013806 500 95242,76 536,953947
341,890795 1000 89525,6188 550,415804
339,780885 1500 84151,6607 564,21516
337,683997 2000 79100,2854 578,360477
335,600049 2500 74352,1293 592,860428
333,528962 3000 69888,9909 607,723905
331,470656 3500 65693,7615 622,96002
329,425052 4000 61750,3593 638,578117
327,392073 4500 58043,6679 654,587772
325,371639 5000 54559,4782 670,998801
323,363675 5500 51284,4341 687,821268
321,368102 6000 48205,9812 705,065487
319,384844 6500 45312,3187 722,742033
317,413826 7000 42592,3543 740,861743

Tableau. 11-3 : Valeurs de la vitesse du son, la pression atmosphérique en fonction de

l'altitude et la vitesse de flottement

La vitesse maximal simulé avec open rocket a une altitude de 5477.5 m est Vmax =
548nvs.

664.924213 m/s qui est supérieur a la vitesse maximale de la fusée obtenue par Open Rocket

D'apres nos calculs, cette altitude correspond & une vitesse de flottement de

ce qui implique que l'aileron ne cisaille pas, voir (Tableau. 11-3).

La figure 11-16 représente la variation de la vitesse du flottement en fonction de laltitude.
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Fig. 11-16 : Variation de la vitesse du flottement des ailerons en fonction de l'altitude.

1.7 Conclusion

Dans cette partie, on a dimensionné notre fusée par rapport au cahier des charges, le

choix du type du cbne et des ailerons est lié aux performances aérodynamiques. Pareil pour

les parachutes pour minimiser les dégats lors d’atterrissage au sol. Un calcul théorique des

coefficients aérodynamiques de la fusée et ces performances est fait,

valablement corrects par apport a celles obtenues par Open rocket.
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Chapitre Ill. Aérodynamisme d'une fusee

1.1 Introduction

Aujourd'hui, en peut validée les études théoriques, soit expérimentalement a laide des

souffleries ou par des logiciels de calcul qui permettent de simuler les écoulements des

fluides.

Dans ce chapitre, en a vas fare une simulation numérique de I'écoulement autour d’une fusée

profilé afin de voir le comportement de I'air autour d’elle et une amélioration des ailerons.

111.2 Validation du modele numérique

111.2.1 Géométrie et conditions aux limites

Pression-far-Field WALL
Fig. 111-1 : Géométrie du profile symétrique NACA et conditions aux limites
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111.2.2 Validation des résultats
1) Etude du nombre de Mach critique:

On présente les résultats obtenus par simulation numérique pour un écoulement
transsonique autour de profils symétrigues.

L’objectif de notre travail consiste a capturer 'onde de choc sur le profil pour un régime
transsonique et a contrdler sa position tout en étudiant les effets des parametres dynamiques
sur cette dernicre tels que le nombre de Mach mfini, son épaisseur et 'angle d’incidence, afin
de déterminer le cas optimum correspondant a une onde de choc poussée vers le bord de fuite.

Le Mach critique est le nombre de Mach au-dela duquel apparait sur I'extrados du profil,
une zone ou lécoulement atteint la vitesse du son. A partir du Mach critique, on aborde le
domaine transsonique.

Dans ce travail on a étudi€ comment le nombre de Mach critique varie avec I'épaisseur du
profil.

Au départ, on s’est fixé une épaisseur de 18% « NACAO0018 », et on a fait varier le
nombre de Mach pour un angle d’incidence nul (a=0°) jusqu’a Papparition de la zone
supersonique, et ensuite ’apparition de 'onde de choc. On fait la méme chose pour les profils

NACAO0015, NACA0012, NACA0009 [2].

2) Comparaison des résultats :

—&— Résultat
—@— Référence

-li 1 1 1 1 1 1 1 1 1

X/L
Fig. 111-2 : Comparaison des coefficients de pression (NACA 0018) Ma=0.72
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3) La validation des résultats:

Nos résultats obtenus dans le présent travail sont confondus avec les résultats de la
littérature coefficient pour les paramétres étudiés : distribution de pression, contour de
pression statique les lignes iso-mach pour tous les nombres de Mach étudie.

L’écart observé est di au :
- maillage choisi
- les performances de la machine utilisée

- Les versions des logiciels

111.3 Problématique

111.3.1 Hypothéses simplificatrices

Ce travail est intéress¢ pour étudier un écoulement stationnaire d’un fluide parfait, non
visqueux, bidimensionnel et irrotationnel en régime transsonique.

- Non visqueux : v est négligeable

- Irrotationnel : rotv=0

111.4 Modele physique

La figure 111-3 représente le modéle physique de la fusée.

Fig. 111-3 : Modeéle physique de la fusee
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I11.5 Modele mathématique
Les équations qui régissent le systeme sont :
111.5.1 Equation de continuité

dp = —
—+V.pg=0 -1
q FVPa (11-1)

Pour le cas stationnaire on aura :

dou  dpv_ (11-2)
dx dy

111.5.2 Equation d’Euler

Pour lanalyse de I'écoulement transsonique on considére I'air comme fluide a étudier.

On suppose que c’est un fluide parfait, ce qui nous ramene a appliquer les équations d’Euler.

dpq  + o
A _pf-V 11-3
a P p (1-3)

111.5.3 Equation de I'énergie pour un gaz parfait

00

E+(\7.?)0:qA9 (111-4)

Le coefficient de pression:

En général, le coefficient de pression s'‘écrit sous la forme:

C,=(R-P,)/PR, (111-5)
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Avec Pgy: la pression dynamique qui s’écrit sous la forme :

P, =1/2p,U%, (111-6)
C, =1Pr‘$ (11-7)
—poo Uoo
PO
P = - (111-8)
(1+ys = Mazjys1
2
U, = Moo fy IT (111-9)
T = Tol (111-10)
[1+Y5Ma2]
2
Poo
= 11-11
Pe= ( )
M, == (111-12)
aco
Avec : Vs =1.4
To = 300 k
Po = 10° Pa

111.6 Procédure numérique

Les progrés technologiques rapides ont considérablement augmenté la puissance de
lordinateur. Avec laugmentation de la vitesse du processeur et des logiciels graphiques, les

ordinateurs sont largement utilisés dans la modélisation et la résolution numérique et des
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problémes d’écoulement. Cela a conduit a un nouveau domaine d'étude appelé calcul
dynamique des fluides (CFD). La CFD utilise les lois de conservation fondamentales, comme
les équations Navier-Stokes, pour résoudre numériquement I'écoulement de fluide sur une
région d'intérét avec des conditions initiales et aux limites spécifiques. 1l fournit un excellent
outil rentable pour étudier les écoulements de fluides et complete les méthodes empiriques et

les essais en soufflerie.

Dans cette étude, le code de calcul a volume finis a été utilisé pour traiter le probleme

de I'écoulement axisymétrique autour du projectile.
111.6.1 Création de la géométrie

La figure 111-4 représente la géométrie de la fusée crée par ANSYS.

Fig. 111-4 : Création de la géométrie de la fusée

111.6.2 Générer un maillage

On s’intéresse a I’évolution de I’écoulement autour du profile (proche paroi), alors en
ajoute un raffinement, ce qui permet d’ajouter une précision pour le calcul. Plus le nombre de

division est grand plus il y’aura plus de calcul donc un grand temps de calcul (figure I111-5).

Fig. 111-5 : Génération du maillage de la fusée
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111.6.3 Conditions aux limites

Pression far field Wall

Fig. 111-6 : Conditions aux limites

e Le profil de type : Wall
— Considéré comme un obstacle pour I'écoulement du fluide.
e Les parois autour du profile de type : Pression far field

— Les parois sont tellement ¢éloigner du profile qu’ils n’influencent pas sur

I'écoulement.

1.7 Interprétation des résultats

- Champ de pression :

La figure 111-7 représente la distribution du champ de pression statique autour de la
fusée a differentes nombres de mach et pour un angle Alpha d’incidence nul.
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Ma=0.3 Ma=0.8

Ma=1 Ma=1.2

Fig. 111-7 : Champ de pression statique pour différents nombres de Mach

Les pressions qui s’appliquent sur I'extrados et I'intrados du profil sont les méme, car le

profile est symétrique avec un angle d’attaque nul, donc il n’aura pas de portance sur le
profile.

Un écoulement en présence d’une onde de choc apparait en augmentant le nombre de
Mach. La position du choc dépend de la forme du projectile et du nombre de Mach libre. L'arc
du choc est plus incliné pour des nombres de Mach plus élevés.
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Le profil aérodynamique de logive accélere le fluide (voire figure 111-8) ce qui
implique la diminution de la pression le long de logive, a la fin du profile de T'ogive il
y’auras une augmentation énorme de pression ce qui induit a une apparition de 'onde de choc
a partir du Ma=0,8.

- Champ de vitesse :

Ma=0.3 Ma=0.8

Ma=1 Ma=1.2

Fig. 111-8 : Champs de vitesses pour differentes nombres de mach
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- Lignes de courants :

Les lignes de courant dépendent de la forme de la fusée et la vitesse de I’écoulement

comme la montre les figures ci-dessous :

Ma=1 Ma=1.2

Fig. 111-9 : Lignes de courants pour différentes mach

- Coefficient de pression :

Le flux transsonique se produit au cours d'une période de transition critique ou un

écoulement subsonique et supersonique existe simultanément sur le projectile. D'ou les
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coefficients aérodynamiques varient considerablement dans la plage des nombres de Mach de

0,8 a 1,2. Le comportement des coefficients aérodynamiques est caractérisé par une forte

augmentation pres de M =1 et une baisse subséquente a des nombres de Mach plus élevés.

Fig.
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111-10 : Distribution du coefficient de la pression sur la fusée pour différentes nombres

de mach
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Cas de variation de ’angle d’attaque :

Pour un nombre de Mach = 0.3 en varie I'angle d’attaque et en extrait les champs de

vitesse et de pression comme le montre les figures ci-dessous :

- Champ de vitesse :

Alpha =0° Alpha =1°

Alpha =2° Alpha =3°

Alpha = 4° Alpha =5°

Fig. 111-11 : Champ de vitesse pour différentes angles d'attaques Ma =0.3
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Il est clairement observé que Iécoulement est orienté vers le haut de plus en plus en

augmentant I'angle d’attaque.

- Champ de pression

a=4° a=5°

Fig. 111-12 : Champ de pression statique pour différentes angles d'attaques Ma =0.3
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La distribution de la pression statique sur I'intrados et I'extrados est differente, cela est

da a la variation de l'angle d’attaque ce qui provoque une dépression sur I'extrados du profil

et une surpression sur I'intrados qui vas générer une force de portance.

- Coefficient de pression

0.8 1 1 1 1 1 1 1 1 1
0 01 02 03 04 05 06 07 08 09 1 0 0.1

X/L

Extrados Intrados

Fig. 111-13 : Coefficient de pression pour differentes angles d'attaques Ma =0.3

La figure I11-13 montre une dépression au niveau de I'extrados, dont la valeur la plus
basse se trouve juste apres le nez de l'ogive, cette chute ne fait qu’augmenter en fonction de

I'angle a. La chute de pression se diminue au niveau de I'intrados de plus en plus I'angle o
augment.

111.8 L’aérodynamisme en 3D :

- Champ de pression

La distribution de la pression est symétrique dans tous le corps de la fusée, donc il ne

y’aura pas ni de rotation ni d’inclinaison de I'axe d’écoulement.
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o 0230 0500 (m)

Fig. 111-14 : Champ de pression statique pour Ma = 0.3

- Linges de courant

Fig. 111-15 : Lignes de courant avec différentes vue pour Ma=0.3

La figure I11-15 montre les lignes de courant de I'écoulement autour des ailerons, de

I'ogive et a l'arricre de la fusée.
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- Vecteurs des forces normales

Fig. 111-16 : vecteurs des forces normales a les surfaces avec différentes vue pour Ma=0.3

Les forces normales aux surfaces son symétrique au niveau de chaque élément de la
fusée. Ces forces sont énormes au niveau de l'ogive a cause de la dépression. Au niveau de
laileron, elles grandissent le long de son envergure, ce qui provoquera un flottement et un

cisaillement des ailerons.

111.9 Amélioration des ailerons

0.100 (m)
)

0075

Vue 3D Vue 2D en dessous

Fig. 111-17 : Champ de pression statique dans le cas actuel pour Ma = 0.3
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Vue 3D Vue 2D en dessous

Fig. 111-18 : Champ de pression statique dans le cas amélioré pour Ma =0.3

Dans notre cas, les ailerons ont une forme trapézoidale avec un bord d’attaque de forme
rectangulaire avec une épaisseur de 1cm et de hauteur de 15cm qui est malheureusement tres
mauvais pour le déplacement de la fusée dans lair, car cette surface augment énormément la
force de trainée et diminue la vitesse de la fusee, alors on a proposé une amélioration en

réduisant cette surface on utilisant un congé de 3cm.

Cette amélioration nous a permis de minimiser les forces appliquées sur la surface du
bord d’attaque des ailerons de 0.963.10° N comme le montre les valeurs sur les figures en

dessus.
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111.11 Conclusion

Dans ce chapitre on a réussi a faire une étude numérique sur la fusée. Le résultat obtenu

montre l'apparition de l'onde de choc on augmentant le nombre de mach.

L'influence de la variation de langle d'attaque est de générer une portance qui mauvais
pour le mouvement de la fusée. L'inclinaison des ailerons tourne la fusée. L'amélioration de la

forme des ailerons nous a permet de diminuer les forces de trainée appliqué sur la fusée.
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Chapitre IV : Partie expérimentale

Dans cette parie on va expliquer toutes les étapes suivi pour la réalisation de notre fusée.
Fabrication du corps de la fusée
L’ogive :

e Découpe de rondelles a sections de plus en plus réduites selon la courbe de I'ogive.

e Placement et collage des rondelles selon un axe (tige filetée) et serrage vis/écrou de

chaque coté de I'ogive.

e Moulage de la surface avec du platre, puis poncage jusqu'a obtenir les bonnes cotes.

Tubes :

e Découper les deux tubes en PVC avec une scie, ainsi les trois coupleurs.

® Collage et vissage de coupleur et son tube avec de la colle a pvc.

Ailerons :

e Dessiner la surface de chaque aileron sur un contre-plaqué.

e Couper les 3 surfaces d'ailerons avec une scie-sauteuse.
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Réalisation du projet

1 2 3

Les images 1, 2 et 3 montrent la construction des rondelles selon la forme de I'ogive.




Chapitre 1V : Partie expérimentale

Apres avoir terminé le collage et le centrage (avec une tige au centre de chaque cercle) des

rondelles, nous ajoutons une couche de platre afin de formé un moule 4,5 et 6.

7 8 9

L’image 7, montre la préparation de la résine avec les fibres de verre, aprés avor mélangé
bien la solution nous la mettons sur le moule.

10 11 12

10, 11 et 12 démoulage de I'ogive plus nettoyage totale des surfaces.
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13

13, Pogive est passée sur le tour, pour lisser et polir la surface.
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14, 15, un coupleur en PVC a ét¢ ajouté a I'ogive.

16 17

Les images 16, 17 montre la tailles des tubes en PVC et leur coupleurs, sachant que les tubes
ont un diametre de 16 cm.

~ 70~



Chapitre IV : Partie expérimentale

18 et 19, La forme des ailerons a été dessinée sur un contre-plaqué de 1 cm d’épaisseur, puis
Coupé avec une scie-sauteuse.

20 21

20 et 21 apres avoir dessiné attentivement I'emplacement des ailerons, en coupe le PVC, puis,
en rentre les ailerons dans le tuyau.

22 23
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24 25

22,23, 24 et 25, assemblage de toutes les pieces de la fusée.
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Conclusion générale

L'objectif principale de notre travail est la realisation d'une fusée a propergol solide,

faire un calcul théorique et une simulation numérique de I'écoulement en régime transsonique.

Pour commencer la réalisation, il faut connaitre chaque composante et leur principe de

fonctionnement.

On a dimensionné notre fusée par rapport au cahier de charge, Un calcul théorique des
coefficients aérodynamiques de la fusée et ces performances est fait, les résultats sont

valablement corrects par apport a celles donnée par Open rocket.

Il est difficile de calculé la trajectoire, en raison de la variation de toutes les parametres

aérodynamiques en fonction de laltitude.

La résolution des équations régissant les écoulements transsoniques étant complexe a
résoudre analytiquement, la simulation numérique devient a la fois une simplicité, sur le plan
économique et performance d’étudier et de comprendre les différents phénomenes concernent
les écoulements autour d'un profil aérodynamique.

Tous nos résultats sont validés

L'apparition de l'onde de choc augment on variant le nombre de mach de 0.3 a 1.2, plus le

nombre de mach est grand plus langle d'inclinaison des ondes de choc est grande.

L'influence de la variation de l'angle d'attaque est de générer une portance qui mauvais pour

le mouvement de la fusée.

L'inclinaison des ailerons génere un couple de force au niveau des ailerons qui va tourner la
fusée. L'amélioration de la forme des ailerons nous a permet de diminuer les forces de trainée

appliqué sur la fusée.

La variation du nombre de mach, de langle d'attaque, linclinaison des ailerons et la vitesse

du vent, joues un rble énorme dont la facon la fusée se déplace dans lair.
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RESUME

Notre travail consiste a présenter une fusée a propergol solide, ainsi que linfluence de
tous les paramétres externes sur le déplacement de la fusée, les étapes suivi étaient comme Suit:
Dimensionnement de toutes les composantes de la fusée.
Comparaison entre les résultats de calcul analytique avec celle donné par Open rocket.
Simulation numérique de l'écoulement externe de lair autour de la fusee.
Controle de lapparition de l'onde de choc et de la distribution des coefficients de pression, ainsi
que les champs de vitesses et de pressions.

Amélioration des ailerons.

Mots clé : Fusée, propergol solide, Open rocket, écoulement externe, onde de choc,

coefficient de pression, aileron.

SUMMARY

In this paper we have to present a solid propellant rocket, as well as the influence of all
external parameters on the rocket's movement, the following steps were as follows:
Dimensioning of all the components of the rocket.
Comparison between the results of analytical calculation with that given by Open rocket.
Numerical simulation of the external flow of air around the rocket.
Control of the appearance of the shock wave and the distribution of pressure coefficients, as
well as velocity and pressure fields.

Improved fins.

Keywords: Rocket, solid propellant, Open rocket, external flow, shock wave, pressure

coefficient, fin.
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