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Résumé:

Les recherches en propulsion spatiale n’ont pas cess¢ de promouvoir les
concepts de moteurs destinés a faciliter la conquéte spatiale. Parmi ces
propulseurs, les propulseurs électriques ont pris une place trés importante
comme ¢étant la technologie du futur, du fait qu’ils sont capables de permettre
aux engins spatiaux de parcourir de grande distance avec le moins de carburant
possible; comme par exemple, le propulseur a effet Hall permet cela grace a des
vitesses d’¢jection tres élevées.

Malgré que la propulsion électrique n’étant pas exploitable en Algérie, la
propulsion spatiale est belle et bien présente, par 1’utilisation des propulseurs a
base d’énergie chimique, ou a pression gaz froid.

A travers cette ¢tude, on a essayé de faire comprendre le principe de
fonctionnement du propulseur a effet Hall, en exploitant un modele
axisymétrique hybride.

La modélisation de ce concept en utilisant le logiciel FEMM «Finit Element
Method Magnetic », a permis de déterminer I’importance du champ magnétique
complexe en générant un fort champ é€lectrique, afin d’accélérer les particules
ionisées du Xénon.

En revanche, I’é¢tude du champ magnétique a permis de constaté 1I’importance
du bon choix de la géométrie du modele, par conséquent, 1’optimisation de ce
dernier s’est avérée imminente, tout en validant ce modele optimisé a travers
I’exploitation et I’interprétation des résultats.

Abstract

Researches in space propulsion have continued to promote the concepts of
motors to facilitate the conquest of space. This thruster, trolling motors have
become very important as the technology of the future, because they can allow
the spacecraft to travel in long distance using the least amount of fuel, for

example, the Hall Effect thruster makes it through very high ejection velocities.

Although electric propulsion is not exploitable in Algeria, space propulsion is
well and truly present, by the use of propellants chemical energy, or cold gas
pressure.

Across this study, we tried to understand the operating principle of the Hall
Effect thruster, using an axisymmetric hybrid model.

Mot clé: propulsion électrique, propulseur a effet Hall, modele hybride optimisé



Modeling this concept by using the software FEMM “Finite Element Method
Magnetic*, allowed determining the importance of complex magnetic field by
generating a stronger electric field to accelerate charged particles of xenon.

The study of the magnetic field has enabled to find the importance of proper
choice of the model geometry, thus optimizing the latter proved to be imminent,
while validating this model through optimized operation and interpretation of
results.

:padla

celadll g3e el QIS jadll amlia el dliadll Cisadl < il
LS lage bamge cdal il 4l oS0 adlgall cadlall o2 G (e
Il Adloe Laull Ailiadl) A pall ot o) (S LY edaliunall (A Lin o) i€
zany "JeA" Ll adlall (JUa Jaw e g @l e a8 JB aladil,
Jan Adle Gle juayh YA e 5AY) 13

Ol e e ilall & i) Jae K5 al (AL eSl adall o) e a2 ) e
L gl ¢ adall ALl A8l aladin) YA (e |ala (IS Jladll adal)
caoudl el

Alldg (Jsa Ll adla) Jondil) ane agi of Wyla il pall o328 DA (e
L) s (uiladie (o 3 g aladinly

, “Finite Element Method Magnetic® FEMM gl n alaa5uls o sedall 128 dada
o eS Jin 2 58 A (e el usplalinall Jindl Zpanl 2pamil Ul s
Q5208 e 4 padiall Gl ) oyl (5 8

duaighl adid) HLAAY) dpaal 48 yre csdalinall Jlaall ) a Ll S 28
PR (e adle Zdobeaal) 5 dy 5 a A 138 Gaead Ml 5 cAaad gaill
) i Dl

Mot clé: propulsion électrique, propulseur a effet Hall, modele hybride optimisé



LISTE DES FIGURES

Chapitre 1:

Figure I-1 «Etapes simplifiées d’une mission d’un satellite ou d’une sonde».............5
Figure 1-2 «Transfert de HOHMANNY.........coiiiiiiiiii i e e a0 D
Figure 1-3 «Correction d’inClinaiSon» ..........coooiiiiie i e 7
Figure 1-4 «Structure d’un systéeme propulsif»..............cccooviiiiiiiiiiin el 9

Figure I-5 «Principe de conservation de la quantité de mouvement pour un engin

spatial lors de I’éjection du gaz propulSif»..........cc.ooiii i, 10
Figure 1-6«Schéma explicatif d’un moteur-fusée a ergols liquide classique»............ 13
Figure 1-7 «Schéma représentant un propulseur a propergol solide»..................... 15
Figure 1.8 «Le schéma d’un systéme a gaz froid»...........cocooeviiiiii i 16
Figure 1-9«Schéma d'un propulseur hybride».............ooviie i e, 17
Figure 1-10 «Circuit propulseur nucCléaire».............ccooiii i e 18
Figure I-11«Prise en photo du satellite Alsat-1».........cccoooiiii i, 22

Figure 1-12«Vue du lanceur d’ ALSAT-1»... oo e e 00000023
Figure I-13«Lancement du satellite ALSAT-1» ..o e e 23

Figure I-14«Schéma illustrant les commandes de la station terre au niveau du CNTS

RO 03 24
Figure 1-15«Le systeme de propulsion d’Alsat-1»..........cccoviiiiiiiiii i, 25
Figure 1-16 «Le Propulseur d’AlSat-1»........ccooeii it e 25
Figure I-17«Positionnement du satellite dans le lanceur» .............c.coceiiiiiinnnn. 26

Chapitre 11:



Figure 11-1 «Photo d’un moteur arc jet avec son alimentation électrique».............. 33

Figure 11-2 «Schéma de fonctionnement d’un arc jet»...........ccccovveivineinvennn.. .34

Figure 11-3 «Schéma de fonctionnement d’un moteur ionique a grilles»................. 35

Figure 11-4 «Schéma de fonctionnement d’un Propulseur (MPD)

MagnétoplasmadyNamiQUe» ... ......c.vuuiriirieeieeie e e e ee e ie e e ee e e eneenans 30

Figure 11-5 «Vue schématique du fonctionnement d’un propulseur a effet Hall
(02 7] o [0 =PRI o

Figure 11-6«Mouvement des électrons autour des lignes de champ magnétique B». ..39

Figure 11-7«A gauche: un PPS®1350 neuf, & droite: un PPS®1350 apreés

TONCE NN .. .o e e e e e e e e e e AL

Figure 11-8«A gauche: un PPS®X000 neuf, & droite: un PPS®X000 en

L0 103 0 T =T o 4 T=T ] 5
Figure 11-9<Un PPS®5000 en fonCtionnNement»...........c.covvvvveveeeeeeeiecieeeinenn .. 43

Figure 1-10«Carte des principaux centres de recherche en propulsion par effet Hall

[0 L E0 LT o] T 1= 46
Chapitre 111:
Figure 111-1«Profils axiaux du champ magnétique et électrique d’un PPS®1005......49

Figure 111-2«Schéma d’origine faite par Morozov, illustrant les différentes zones»...50

Figure 111-3«Modeéle primaire ULHHSE»..........oooi i e 53
Figure 111-4«Structure réalis€ eNn FEMM»..........cooiiiiiiiiiii e e, 58
Figure I11-5«Constitution du maillage en FEMM»..........coooiii i, 59

Figure I11-6«Sschématisation des lignes du champ magnetique et son intensité

visualisée par le programme FEMM»...........cooiiii i e e en..00

Figure I11-7«Comparaison entre la modélisation étudiée et la modélisation réalisée
par C.Boniface d’un SPT-100%.........cciiiiiiiiiieiiiee e ie e e e eeeien e ieneneeenenn 01



Figure I11-8«Interprétation du modéle d’optimisation avec maillage»...................62
Figure 111-9«Visualisation du modéle optimisé» ............cocevvviiiiiiin i iiieeiennn... 63

Figure 111-10: représentation des profils du champ magnétique propres au modele

optimisé sans maillage optimal (en noir), et avec maillage optimal (en rouge)............. 64
Figure I11-11«interprétation du maillage apreés raffinage »................coccooii 65
Figure 111-12«visualisation du modéle optimisé apres raffinage ; 10848 éléments»....65

Figure 111-13«Courbe représentant la densité du flux magnétique (induction

=TT 1= A0 [N =) P 66
Figure 111-14«Courbe représentant I’intensité du flux électrique» ....................... 67
(aliigure I11-15«visualisation du modéle en cha“@eant la position des bobines» ......... 69

Figure I11-16«visualisation du modeéle avec un nombre de tours des bobines tres

LV % o 70

Figure I11-17«visualisation du modeéle en jouant sur le parametre de nombre

(0 L (01U 53 RS TRTUTRURPRPRPRIRS 71
Figure 111-18«visualisation du modeéle avec I’absence de I’anode»................. ....... 72
Figure 111-19«visualisation du modéle avec I’augmentation de la largeur du canal»..73

Figure 111-20«Profils axiaux du champ magnétique propre au modéle optimisé

(rouge) et celui propre d’un PPS®100 dans le cas de référence [17]».....ccccoeevviennnnn. 74

Figure 111-21: comparaison entre la visualisation du modéle optimisé (a) et celle du
PPS®100 de réference(b) [L7] ... e oottt e e e e e e e e e e e 75



LISTE DES TABLEAUX

Chapitre I:

Tableau I.1«Ordre de grandeur Av pour les principales missions demandées
au systéme propulsif d’un satellite géostationnaire au cours de sa durée de vie

OPEratioNNElle)...uvineiiiniiiniiiiniiiiiiiniiieiiieiiieeinetsestssssssnsssnssssasossssssssssssssnssans 9
Tableau I-2«Caractéristique de différentes techniques de propulsion spatiale»....... 19

Tableau I-3«Comparaison des performances d’un moteur chimique et

d’un moteur électrique pour satellite»......cccevveiiimiininrniieiiiniiiiiiieiiiiiiiereinrcennees 19

Chapitre 11:

Tableau II-1«Caractéristique des propulseurs EHT pour deux modéles

fabriqués PAr OACH...cuvuieiniiniiiiiiiiiiiiiiiiiiiiiiiitiiiiiitietietttettatiecsecstescsscescncnns 32

Tableau II-2«Exemple de caractéristiques d’un propulseur a arc électrique

pour les modeéles MR-508 et MR-510%....cciiuiiiiniiiiiiiiniiiniiiiniiieiiiieieinrcinssensscnnsees 34

Tableau II-3«Caractéristiques géométriques et physiques et performances

du PPS®100 et du PPS®X000 pour des cas de référence».......coceeeveeiineiiinreinecinnnnnnns 40

Chapitre I11:

Tableau III-1«Principale performance du moteur modeélisé».........ccccevvviniinninnnnn.. 68



NOMENCLATURE

A: Potentiel vecteur.

Ay: Composante azimutale.

ASAL: Agence Spatiale Algérienne.

AT: Arcjet Thruster.

ai: Angle d’inclinaison initial.

as: Angle d’inclinaison final.

B: Champ magnétique.

BNSIO;: Nitrure de bore et de silice.

CNES: Centre National d’Etudes Spatiales.
CNRS: Centre National de la Recherche Scientifique.
CNTS: Centre National des Techniques Spatiales.
CPHT: Centre de PHysique Théorique.

DMC: Disaster Monitoring Constellation.

DMC: Disaster Monitoring Constellation.

DMC: Disaster Monitoring Constellation.

Avy: Vitesse délivre pour le périgée.

Av, : Vitesse délivré pour I’apogée.

Av: Vitesse a fournir.

At: Durée de mission.



E: Champ électrique.
EADS: European Aeronautic Defense and Space.
EHT: Electrothermal Hydrazine Thruster-resistojet.

eV : Electron Volt.

1 : Rendement totale.

7n; : Efficacité d’ionisation.

FEMM: Finit Element Method Magnetics.
go: Gravitation terrestre.

GDR: Groupement De Recherche.

GPS: Global Positioning System.

GTO: Geostationary Transfer Orbit.

h: Heure.

HET: Hall Effect Thruster (Propulseur a Effet Hall).
Isp: Impulsion spécifique.

l;: Courant d’ions.

Igog: Courant totale par unité de surface.
Iz: Courant fourni pour le circuit.

J: Densité de courant électrique.

Kg: Kilogramme.

KW: Kilo-Watt.

LILFA: Lithium-Lorentz Force Acceleration.



m: Masse de 1’engin.

m: Débit massique.

my: Masse de 1’engin.

m.: Masse du carburant & embarqué.
m¢: Masse finale de I’engin.

m;: Masse initiale de I’engin.

Mye: La masse du xénon.

MDP: Magnétoplasmadynamique.
MW: Mega-Watt.

ug: Perméabilité magnétique du milieu.
n: Nombre de spin (tour) du bobinage.
N: Newton.

N-H: Azote-Hydrogéene.

N,H;: Hydrazine.

NASA: National Aeronautics and Space Administration.
NEP: Nuclear Electrical Propulsion.
NTP: Nuclear Thermal Propulsion.
OAC: Ouest Agencement Creation.

P: Puissance fourni.

PDE: Pulse Detonation Engine.



PIVOINE-2G: Propulsion lonique pour les Vols Orbitaux - Interprétations et

Nouvelles Expériences. Deuxieme Génération.

PSLV: Polar Satellite Launch Vehicle.

S: Seconde.

S: Surface de la bobine.

SERT-1: Space Electric Rocket Test I.

SMART-1: Small Missions for Advanced Research in Technology.
SSTL: Surrey Satellite Technology Ltd.

SPT: Stationary Plasma Thruster.

T: Poussée généree.

TDI: Transport Dispatch Interface.

UDPS: Unité de Développement des Petits Satellites.

v: Vitesse des 1ons en sortie.

V: Volt.

V: Tension appliquée.

V.: Vitesse d’€jection (propulsion des particule).

Ve Vitesse d’inclinaison finale.

Vv;: Vitesse d’inclinaison initiale.

VASIMR: Variable Specific Impulse Magnetoplasma Rocket.
Xe: Xénon.

XIPS: Xenon-lon Propulsion System.



SOMMAIRE

INTRODUCTION GENERALE.... ..o e

CHAPITRE I :
LA PROPULSION SPATIALE

[ 1 g} 4 g0 o U (o1 A T0) o T

1.2 Besoin en propulsion spatiale...............ccoooiiiiiinn

L.3MISE €N OFDIte. ..o e e e e,

1.3.1 Transfert de HOHMANN . .. ..ot e e e e e e e

1.3.2 Correction d’apogée (PErigee).......ovvuvrrerineeiiiininennn.

1.3.3 Correction A iNCHINAISON . .. ... e e e e e e e e e e e e e e e e

1.4 perturbation. ... ... oo
1.5 Structure et caractéristique d'un systeme propulsif spatial

1.5.1 Structure d’un systéme propulsif spatial.....................

1.5.2 Caractéristiques d’un systeme propulsif.....................

1.6 Classification des différents types de propulseurs spatiauX................covevveiiinnnnn

1.6.1 PropulSion ClaSSIQUE. .. ... .. e e et e e e e e e e e e e e e

1.6.2 ProPUISION AVANCEE. .. ... it ittt et e e e e e e e e e et e e eae et e ee e eaas

1.6.3 Propulsion spatiale hybride.............cooo i,

1.6.4 propulsion nUCIAIre...........ccevii e e

1.7 Propulsion chimique et propulsion €leCtrique.............cooviiiiiieie e

1.8 le spatial en AIGEFIe.......covve i

1.8.1 I’Agence Spatial AIGErienne : ASAL .......cuuii it e

1.8.2 Centre national des techniques spatiales..............ccooiiiiiiii i
1.8.3 Programmes AL S AT ... e

11

12
16
17
17
19

21

21
22
22

28



CHAPITRE Il :
LA PROPULSION ELECTRIQUE DANS L’ESPACE

0 g oo [ o £ o o PP
T1.2 HiStorique et déhUL. ... ..o e e e e e e e e
11.3 Famille des propulseurs EleCtrigUES.........o.eviieiie et e ee e

11.3.1 Propulseurs €lectrothermMIQUES. .. ....c.ooeieeee e e e e e ee e e e ea s
11.3.2 Propulseurs €leCtroStatiqUES. ........c.o e e e e e e e e
11.3.3 Propulseurs €lectromagnétiQUeS. .. .......eeuieine e eeiee e e reee e aeeaenn s

1.4 Propulseur aeffet Hall............cooi e

I R 510 [ 0L PRSPPSO
11.4.2 Principe de foNCtIONNEMENT. ... .. ..ot e e e e e e e e e een s
11.4.3 types de propulseurs aeffetde hall................cooii

11.5 Etat de la recherche en propulsion par effet Hall.........................coon .

CHAPITRE 111 :
MODELISATION HYBRIDE DU PROPULSEUR A EFFET HALL

FHE-L INErOdUCTION. .. .. e e e e e e e
HHL.2 PhySIiQUE AU MOTEUN ...ttt e e e e e e e e
111.3 Méthode de résolution NUMEKIQUE..........ouuiriieiie it e et e,

11.3.1 Méthode des differences FiNiS. ......ooeor e e e e,
111.3.2 Méthode des VOIUMES fiNiS. ... et e e e e e e e
111.3.3 Méthode des lEments fiNiS. .. .....o.eeeir e e e i

111.4 Description du modele. ... e

[1.4.1 Domaine de CalCUL. ... ..ot e e e e e e
[11.4.2 Etude du champ mMagn@tiQUe...........oovueneiieie it e e ee e e eeeens

30

31

32
35
36
37

37
38
40
43

47

48

49

51

51
51
52
53

53



H1L.5 Résultat de SImUIatioN....... ... e e e e,
H11.6 Validation COMPAFatiVE. .. .......veitit et et et e e e e e e e e e e e e eaeeaeeenan
HHL7 Optimisation du SYSTEME. ... ...ttt e

H1L.7.1 Résultat de SIMUIAtION. .. ..o e e e e e e e e,
LA B TR ] (o] PR
111.7.3 Optimisation du Maillage. .. .......oovieie e e e e

111.8 Exploitation et interprétation des résultats de la modélisation d’optimisation......

I11.8.1 interprétation du champ Magn&tiqUe..........oveeiriiiii i e e e e e ee s
111.8.2 interprétation du champ €leCtriqUe..........vviee it e
[11-8.3 calcul de PerformanCeS. .. ... ...t e e e e e e s
111.9 Etude des parameétres du concept Modélisé..........c.ovviiiiiiiiiie i e,
111.10 Etude comparative des champs MagnétiqQUeS............covvevieeiiiieeiiienineanen.
CONCLUSION . ettt et e e e e e e e e et e e e et et e eea e een e ean e eanas

CONCLUSION GENERALE.....cc e
ANIN EXE A o
« BANC D’ESSAI PIVOINE-2G »
ANNEXE B oo
NOTICE D'UTILISATION LOGICIEL F.E.M.M VERSION 3.4

62

63
63
64
66

66
67
67
68
74
75

76

78

81

95



Introduction générale | 2012

Introduction générale :

La mise en orbite des premiers satellites a fait reculer I’horizon accessible et montrer
notre planéte comme jamais nous I’avions vue auparavant.

Il n’a pas suffit a I’lhnomme de contempler le systeme solaire au travers de télescopes. Grace a
I’aide d’engins automatiques, il lui a été possible de voyager vers des planétes du systeme
solaire, pour les voir de plus prés.

Aujourd’hui, les satellites auxquels il faut ajouter les sondes spatiales sont utilisés par les
militaires, les scientifiques et les industriels. Ils offrent a chacun d’entre eux une multitude de
raisons d’observer la terre depuis I’espace, tels que les satellites de navigation, de météorologie,
de communication...Leur nombre dépasse deux mille cing cent (2500) en orbite autour de la
terre [Wikipédia 2012], dont trois cent (300) satellites géostationnaires, et cela, depuis le
lancement du premier satellite soviétique « SPUTINIK» en Octobre 1957 jusqu’au lancement du
dernier satellite Américain en Mai 2012 et la descente de la sonde américaine sur mars en Aout
2012.

Depuis la réalisation du premier engin spatial, I’un des défis majeur de I’industrie aérospatiale
est la maitrise parfaite de la trajectoire de I’engin une fois celui-ci détaché de son lanceur,
I’orientation par rapport a I’objectif et la correction des perturbations de trajectoire tout au long
de sa mission (maintien en orbite et le contréle d’altitude), ce qui nécessite une puissance de
plus en plus importante pour pouvoir étre manceuvré. Deux possibilités s’offrent, I’augmentation
de la vitesse d’éjection de la matiére ou du débit massique.

Cependant I’augmentation du débit pose probléme du fait que la masse propergol a emporter
est plus importante. Ce qui alourdit la charge a propulser, or la part de carburant dans la charge
utile est déja trés importante.

A cet effet, se concentrer sur la vitesse d’expulsion de la matiere est devenu I’objectif
essentiel dans la recherche spatiale, permettant ainsi la réalisation et le développement de
plusieurs types de propulsions a savoir, la propulsion chimique, a pression (gaz froid), nucléaire,
électrique... ; Parmi ces derniéres, la propulsion électrique constitue a I’heure actuelle, une
alternative crédible pour maintes applications. Malgré sa forte vitesse d’éjection (20 fois
supérieure a celle de la propulsion chimique), elle est loin de rivaliser avec les poussees
produites par la propulsion chimique. Néanmoins, les propulseurs électriques autorisent un gain
de charge utile important (1tonne sur la masse au décollage pour un satellite de 4.5 tonnes), ce
qui les rendent particulierement competitifs dans la realisation des missions tels que les
corrections d’orbites nord-sud et est-ouest, pendant la durée de vie opérationnelle du satellite

(d’une moyenne de 15ans).
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Les propulseurs électriques se classent en trois principales catégories: électrothermiques,
électrostatique, électromagnétique ;I se trouve que le propulseur a effet Hall (HET : Hall Effect
Thruster), dont I’étude fait I’objet de mon memoire, est a cheval entre les deux dernieres
catégories.

Les recherches sur le propulseur a effet Hall ont commencé des les débuts des années soixante
(60) aux Etats-Unis et en Russie, les années quatre-vingt-dix (90) en Europe, au Japon et en
Chine. En Algérie, la recherche sur les propulseurs électriques en général et en particulier le
propulseur a effet Hall n’a guére été entamée. Toutefois, la propulsion spatiale a connu ses
débuts ces dernieres années par I’utilisation de la propulsion chimique a base d’ergol liquide
(pour les lanceurs) et de la propulsion a pression gaz froid destiné pour le systeme propulsif des
deux satellites : Alsat-1 lancé en Décembre 2002 et Alsat-2 lancé en Juillet 2010.

Dans le souci d’apporter un plus a la propulsion en Algérie, ce modeste travail a été réalisé
afin de donner plus de détails sur les propulseurs électriques notamment le propulseur a effet
Hall, dont le principe de base est relativement simple et la technologie est suffisamment
comprise et qu’on espeére fiable.

Le mémoire est composé de trois chapitres. Dans le premier chapitre qui a pour intitulé « la
propulsion spatiale », qui explique en premier lieu les besoins en propulsion spatiale, cité les
différentes quantifications en terme de manceuvres et de corrections, puis les différents types de
propulsion spatiale, pour terminer on a décrit le domaine spatial en Algérie, ses débuts et bien
sur les projets réalisés. Dans le deuxiéme chapitre qui a pour intitulé «la propulsion
électrique dans I’espace », on a commencé par un bref historique sur la propulsion électrique,
expliqué ses avantages, compte tenu des besoins actuels en propulsion spatiale, en insistant sur le
propulseur a effet Hall, enfin, une liste non exhaustive a été proposée des centres de recherche
sur les propulseurs a effet Hall dans le monde. Dans le troisiéme chapitre qui a pour intitulé
« modélisation hybride d’un propulseur a effet Hall », une conception d’un modeéle du
propulseur a effet Hall a été soulevée, qui a permis d’étudier le principe de fonctionnement du
propulseur, et d’interpréter des paramétres des performances, tout en comparant la visualisation
avec d’autres modélisations des études antérieures, afin de proposer une optimisation pour une

modélisation plus cohérentes.
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I.1 Introduction:

Les missions des satellites sont variées et de ce fait, ils ont une structure qui leur est
propre. Néanmoins, tous les satellites ont une structure standard commune, que 1'on retrouve sur
tout véhicule motorisé, tels qu'un chassis, des réservoirs de carburant, des mécanismes de
direction, une charge utile en fonction de la mission a remplir mais 1’¢lément le plus important
est le moteur (ou propulseur). Un satellite orbite en général entre 450 km et 36000 km d'altitude.
Il se déplace naturellement sous l'effet de la gravitation. Toutefois, des forces ou couples
perturbateurs peuvent l'écarter de son orbite et agissent sur son attitude (orientation). C'est
pourquoi, le systéme propulsif est essentiel pour compenser ces perturbations. D'autres
manceuvres orbitales tels que le passage d'une orbite a une autre (transfert d'orbite) ou la
désorbitation pour un satellite en fin de vie opérationnelle sont également assurées par le systeme
propulsif [17].

En d’autres termes, la propulsion spatiale inclut les systémes qui ont pour réle de faire
déplacer les engins spatiaux dans I’espace, de les mettre en orbite terrestre, ou bien le maintien
en orbite (correction orbitale et d’altitude).

Le chapitre est structuré en trois partie, la premier partie inclus les besoins de la propulsion
spatiale, ensuite cité les différentes quantifications en termes de manceuvres et de correction,
ainsi que les différents types de propulsion spatiale.

Et enfin, on a présenté le spatial en Algérie, ses début et bien siir, les projets réalisés a nos

jours.



CHAPITRE I: LA PROPULSION SPATIALE I 2012

1.2. Besoins en propulsion spatiale:

A Taube du XXIe siecle, I'intérét et les enjeux des systémes spatiaux (satellites,
sondes...) se sont considérablement ¢élargis. Ils sont de nature stratégique, militaire,
technologique, industrielle, commerciale et scientifique. Ils interviennent également dans notre
vie quotidienne. L’acces, la maitrise de 1’espace et les engins spatiaux sont des enjeux d’autant
plus importants qu’ils s’instaurent dans un contexte fortement concurrentiel entre les Etats-Unis,
la Russie et I’Europe mais également avec 1’arrivée de nouvelles puissances émergentes tels que
le Japon, la Chine et I’Inde [1].

Cela a donné de I’avant pour maints domaines, citant par exemple :

* Point de vue militaire: Les satellites sont essentiellement utilisés pour la sécurité et la

défense.

* Point de vue technologique: Ce domaine est la conséquence du contexte concurrentiel dans
le monde. L’exemple le plus parlant est le GPS (Global Positionning System). En effet, pour
faire face a la place hégémonique des Etats-Unis dans ce domaine, I’Europe va se doter dans les
années a venir d’un systéme de navigation appelé Galileo pour assurer son indépendance et sa

compétitivité.

* Point de vue scientifique: La mise a disposition de moyens spatiaux joue un rdle
fondamental dans le domaine de la connaissance (exploration de I'univers, compréhension des

lois de la physique fondamentale...).

* Point de vue social: L'espace est devenu un moyen et un milieu permettant de mieux gérer
la vie sur terre. Dans les domaines de la prévision météorologique, de 1’étude du climat et de
I’environnement, de la gestion des risques naturels ou industriels ou de la localisation, il est

désormais inconcevable de se passer de moyens spatiaux.

* Point de vue industriel et commercial: En plus des télécommunications spatiales et de la
télévision numérique par satellite, nous assistons au développement rapide de nouveaux services.
Le GPS est bien entendu I’exemple le plus parlant, mais nous pouvons évoquer également
I’utilisation des satellites d’observation pour 1’agriculture, ’urbanisme, les travaux publics.
Quant aux satellites de télécommunications, ils permettent de développer des services nouveaux
comme la télémédecine ou la télé-éducation. Ils constituent les moyens privilégiés pour réduire
le « décalage social » entre les pays développés et émergents, mais ils sont également des outils

indispensables a I’aménagement du territoire.
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A cet intérét, une importance prépondérante a ¢té attribuée a la recherche et au
développement. En effet, I’efficacité des systemes propulsifs joue un role majeur dans la qualité

d’une mission réalisée par le véhicule spatial.

1.3 Mise en orbite des satellites:

Les engins spatiaux sont désormais omniprésents dans 1’activité humaine que ce soit en
météorologie, communication, observation, défense ou exploration. Bien qu’il soit difficile
d’avoir un chiffre exact, on peut estimer a plus de deux mille cing-cents satellites en orbite
autour de la terre. A ces satellites peut s’ajouter le lancement d’un autre bon nombre de sondes
spatiales. Il y a donc une grande variété d’engins spatiaux et une grande variété de missions
spatiales, chacune ayant des besoins bien spécifiques.

Particulierement pour les missions lointaines des sondes, ou chaque cas est un cas a part.
Les missions des satellites commerciaux restent plus standardisées. Une mission spatiale peut
tout de méme étre décrite de fagon schématique en trois étapes pour un satellite terrestre et quatre

étapes pour une sonde interplanétaire. Ces étapes sont illustrées sur la Figure I-1 [2].

3’

Figure I-1 : Etapes simplifiées d’une mission d’un satellite ou d’une sonde :1) Lancement
2) Transfert d’orbite 3) Maintien d’orbite 3”) Croisiére 4’) rentrée en orbite [2].

La premiere étape est la mise en orbite provisoire de la charge par le lanceur. Vient ensuite le
passage de 1’orbite provisoire a I’orbite finale.

Cette étape est souvent divisée en changements successifs d’orbites plutét qu’un seul. Pour un
satellite, une fois en orbite, il suffit de maintenir son orbite et son orientation. Pour une sonde,
aprés la mise en orbite d’extraction terrestre vient 1’étape de croisiére puis la rentrée en orbite

d’insertion.
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Chaque partie de la mission a des besoins particuliers en termes de propulsion, et la solution
adaptée a une partie de la mission ne le sera pas du tout pour une autre. Par exemple, le
lancement nécessite une poussée colossale au détriment d’un bon rendement alors que des
corrections d’orbite favoriseront un meilleur rendement pour des poussées relativement faibles,

ces corrections sont comme suit:

1.3.1 Transfert de HOHMANN:

La correction de 1’orbite par transfert de HOHMANN [3] (figure I-2) est utilisée pour
transférer un satellite initialement sur orbite circulaire basse vers une orbite circulaire haute
coplanaire a la précédente, ou bien d’un satellite initialement sur orbite circulaire haute vers une
orbite circulaire basse. Ce type de manceuvres est le plus économique du fait qu’il :

e Utilise une orbite de transfert bitangente aux deux orbites de départ et d'arrivée ;
e Nécessite deux incréments de vitesse Av; et Av,, a délivrer respectivement, au périgée et a

l'apogée de ce transfert.

Transfert
de
HOHMAMNIN

Orbite haute

Satellite

Mote ur Satellite
d'apogeée o
Moteur de péerigees

Figure I-2 : Transfert de HOHMANN [3].

Ce type de transfert est encore couramment utilisé pour les orbites terrestres et aussi lors de
tirs interplanétaires, ou l'orbite de départ est celle de la terre, et celle d'arrivée sensiblement

l'orbite quasi circulaire décrite par la planéte cible.
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1.3.2 Correction d’apogée ou de périgée:

Un tir présentant toujours des dispersions nécessite des ajustements et des corrections
d’orbite. La correction d’apogée ou de périgée est basée sur une manceuvre de faible incrément
Av pour les satellites a basse altitude et de trés grand Av pour les satellites géostationnaires, et
ceci pour changer 1’excentricité de 1’orbite c'est-a-dire modifier la forme de ’ellipse (orbite) sans
modifier la position du périgée. On peut également vérifier que pour une méme modification de
demi grand axe ou d'une altitude apogée ou périgée, le colit est minimal avec une manceuvre au

périgée [3].

1.3.3 Correction d’inclinaison:
Dans le maintien d’orbite d'un satellite, la correction de I’inclinaison donne le plus de
soucis. La lune et le soleil, en particulier, provoquent une dérive nord-sud du plan orbital, avec
variation annuelle de l'ordre de 1°/an. Corriger l'inclinaison est équivalent a faire tourner un

vecteur vitesse, en pratique sans variation de norme (figure 1-3) [3].

Trace d’orbite finale

Trace d’orbite initiale

Figure I-3: Correction d’inclinaison.

Av =2 V| .sin (0.5 Aa) (I-1)
Avec:
V= Vf = Vi
AO=0r¢-0; (I-2)
Tel que:

Vi, a;: vitesse et angle d’inclinaisons initiales
Vs, o5 vitesse et angle d’inclinaisons finales
On comprend alors facilement que, pour un satellite en orbite basse terrestre, ou la vitesse

avoisine 8 km/s, une correction de 1° colte environ 140 m/s. Pire dans les trajectoires
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héliocentriques, on peut avoir des vitesses de 20 a 30 km/s sinon plus. Ainsi pour V=30 km/s une

correction d'inclinaison orbitale colterait 523 m/s.

1.4 Perturbation:
Une fois a son poste de travail, le satellite subit de différentes forces modifiant sa position

dont la principale provient de ’attraction du Soleil et de la lune [4].

« L attraction du Soleil et de la Lune produit une inclinaison du plan de 1’orbite qui augmente
d’environ 1° par an. Cette perturbation est compensée par des manceuvres de maintien a poste
Nord-Sud (souvent notée NSSK pour North South Station Keeping) qui permettent de maintenir
cette inclinaison de la trajectoire du satellite dans un intervalle de + 0,05° par rapport au plan
¢quatorial de la Terre. La variation de vitesse moyenne AV a fournir pendant une année pour
cette opération est d’environ 50m/s, ce qui représente en colit, 95 % de la masse d’ergol totale

associée au maintien a poste.

* Le renflement de la Terre produit une dérive longitudinale, qui est compensée par une
manceuvre de maintien a poste Est-Ouest nécessitant un Av annuel de 2m/s pour conserver une

longitude avec un écart maximal de 0,05°.

* Le vent solaire et la pression de radiation solaire sur les panneaux solaires perturbent
I’orientation du satellite. Cet effet est compensé par une manceuvre de contréle d’excentricité qui
peut étre combinée avec un maintien a poste Est-Ouest, tandis que ’orientation du satellite est
maintenue par des volants d’inertie accompagnés de générateurs de couples magnétiques et de

propulseurs.

* Le gaz de l'atmosphére ambiante produit un frottement qui réduit 1’altitude qu’il faut

compenser. Cet effet est important pour les satellites évoluant en orbite basse.

En fin de vie, le satellite doit étre mis sur une orbite « cimetiére », ce qui requiert 4 m/s. Une
méme mission requiert donc des Av différents de plusieurs ordres de grandeur. Soit on dispose
d’un systéme propulsif capable de s’adapter a chaque Av, soit il faut prévoir un systéme propulsif
pour chaque besoin. Pour une mission interplanétaire, I’incrément de vitesse est en général de

quelques km/s.

Un résumé des ordres de grandeur de Av d’un satellite géostationnaire en fonction de la

mission du systéme propulsif est illustré dans le tableau suivant.
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Tableau 1.1 : Ordre de grandeur Av pour les principales missions demandées au systéme propulsif
d’un satellite géostationnaire au cours de sa durée de vie opérationnelle [1]

Transfert d’orbite 1500 m/s

Mise a poste 8 m/s

Correction d’orbite 15m/s par an
Controle Nord-Sud/ Est-Ouest 50 m/s — Sm/s par an
Désorbitation 3 m/s

L.5 Structure et caractéristique d'un systeme propulsif spatial:
L.5.1 Structure d’un systéme propulsif spatial:
Chaque systeme propulsif définit un type de propulseur, la figure 1-4 représente un

schéma abstrait qui peut s'appliquer de fagon générale aux différents types de propulseurs :

Combustible |I

Source

v d’énergie

Systéme de
stockage

Conversion
d’énergie

Figure I-4 : structure d’un systéme propulsif.

Systéme
d’alimentation

I.5.2 Caractéristiques d’un systéme propulsif:
Chaque systéme propulsif spatial est caractérisé par I’éjection de particules.
La conservation de la quantité de mouvement d’un systéme propulsif est la base de la poussée
transmise a I’engin spatial en réaction a 1’¢jection des particules [5].
La figure I-5 illustre la loi de la conservation de quantit¢ de mouvement et s’écrit:

mdv = —v.,dm (I-3)
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dt

Figure I-5 : Principe de conservation de la quantité de mouvement pour un engin spatial lors de
I’éjection du gaz propulsif.
En l’intégrant entre 1’instant initial, au repos, et I’instant final, on obtient la fameuse équation

de Tsiolkovsky :

Av = v, ln%if (I-4)
Ou:
m; : masse initiale de I’engin.
my: masse finale de I’engin.
Pour un Av connu selon le type de mission, et la masse initiale de I’engin my, on peut définir

la masse du carburant & embarqué m, comme suit:

m, =m, (1 —exp (— i—:) (I-5)
Si on prend par exemple un propulseur chimique fonctionnant avec de 1’hydrazine N,-Hye), la
vitesse d’¢jection du gaz chaud est directement reliée a 1’énergie thermique de la réaction ; la
vitesse du fluide propulsif en sortie de tuyere atteint 3 km/s. La masse de carburant & embarquer
mc est de 1000 kg. Un méme calcul pour un faisceau d’ions Xe accéléré par une tension de 400
V, donne une vitesse du fluide propulsif de 24 km.s, soit une masse m, de 100 kg. Méme si la
masse d’un propulseur €lectrique est plus importante, ce calcul trés simple montre I’intérét de la
propulsion électrique.

En plus de son incrément de vitesse, un propulseur peut étre caractérisé par :

» La Poussée générée: ‘T’ elle est due a 1’éjection des gaz qui propulse 1’engin spatial et

donnée par 1’équation de Newton :
T =muv, [N] (I-6)
Ou:

10



CHAPITRE I: LA PROPULSION SPATIALE I 2012

m : est le débit de fluide propulsif éjecté.

v, : vitesse d’¢jection.

En revenant a I’exemple initial du propulseur chimique éjectant 1 gramme par seconde d’un
mélange N-H a 3000 K, il fournit une poussée de 1’ordre de 3 N. Un moteur a grille éjectant 1
ampére de xénon (débit de 1.3 mg.s™) accéléré sous 400V fournit une poussée de 30 mN. Les
missions nécessitant une forte poussée pendant un temps court, ne peuvent donc pas étre assurées
pour le moment par des propulseurs électriques. Deés lors, on comprend mieux la

complémentarité entre les deux types de propulsion.

* La Durée de mission: ‘‘At>’ elle est poussée du moteur multipliée par la durée de

fonctionnement :

At = "‘"TA” [Ns] (1-7)
Ou:
my: la masse totale du satellite.

Av: vitesse a fournir.

* L’impulsion spécifique: ‘‘Iy,”> « ISP » définit comme le temps durant lequel le moteur peut

fournir une poussée égale a son propre poids :

T

sp = Th—go [S] (1'8)
Ou:
0o : est la constante de gravitation terrestre (9.81 m/s?).
En remplacant (I-6), (I-8) devient :
Ve
I sp = a (1-9)

* Le rendement total: ‘‘#’’ rapport entre la puissance convertie en poussée et la puissance

fournie P:

TZ

n= (I-10)

 2mp

1.6 Classification des différents types de propulseurs spatiaux:

La classification des différents types de propulsion peut se faire en trois groupes selon le
niveau de technologie nécessaire de développement. Cette classification contient néanmoins une
part de subjectivité et peut donc étre sujette a discussion. Par ailleurs, des combinaisons peuvent

intervenir entre les différents types de propulsion.

11
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La classification des systémes propulsifs se fait aussi suivant I’énergie qui produit la force de
poussée et améliore les performances du systéme; cette énergie peut étre [3]:

e  Une énergie de pression pour les systémes a gaz froid,

e L’¢énergie d’une réaction chimique pour le cas des systemes propulsifs chimiques
monergol, biergol ou solide,

e L’¢nergie électrique pour la propulsion électrique,

e Energie nucléaire.

Pour généraliser, on peut définir les différents types de propulsion a la maniére suivant :
1.6.1 Propulsion classique:

¢ Propulsion chimique:

La propulsion chimique est le mode de propulsion utilis¢ principalement dans les moteurs
fusés. Elle ne fait aucun prélévement de matiére au milieu ambiant, mais consiste a éjecter une
fraction de la masse propre du systéme. Cette masse correspond aux ergols emportés ou au
propergol ¢jecté. Les grandeurs typiques pour les moteurs fusées sont une impulsion spécifique
variant de 200s a 440s, pour des poussées s'étageant de 10°N a 10'N selon la taille du propulseur.

Les principales distinctions entre les modes de propulsion chimique résident dans 1'état des
ergols embarqués. Les plus utilisés sont liquides ou solides.

o Les avantages des propulseurs solides sont leurs simplicités de stockage et leur rapidité de
mise en action. On les retrouve ainsi sur les missiles pour lesquels la décision de les utiliser et
l'utilisation ne sont séparées que de quelques secondes, apres un stockage parfois prolongé. Leur
inconvénient majeur est l'impossibilité de les éteindre une fois allumés.

e Les propulseurs liquides offrent la possibilité d'extinctions et de rallumages nombreux et
une facilité de modulation de poussée. Ils sont plus difficiles a stocker et de construction plus
complexe. Ils sont aussi moins chers et plus énergétiques. On les trouve sur les lanceurs et les

satellites par exemple.

¢ Propulsion a ergols liquides:

Ce type de propulsion exploite 1'énergie chimique contenue dans les ergols qui est libérée
soit par réaction exothermique d'un comburant et d'un combustible soit par décomposition.
Comme tous les moteurs fusés, il agit en éjectant a grande vitesse la masse des gaz produits par
la réaction chimique a l'opposé de la direction du déplacement souhaité et il peut fonctionner
dans le vide car il ne préléve pas son comburant dans I'environnement extérieur. Les principaux

organes d'un moteur a ergols liquides sont regroupés au sein du systéme d'alimentation chargé

12



[
CHAPITRE I: LA PROPULSION SPATIALE I 2012

d'amener les ergols a la pression attendue et d'une chambre de combustion dans laquelle la
réaction chimique a lieu et produit les gaz qui sont éjectés vers une tuyere. Il est utilisé sur
pratiquement tous les lanceurs qui mettent en orbite satellites, sondes spatiales et vaisseaux
spatiaux avec équipage.

Le moteur-fusée comprend (Figure I-6)

e le générateur de gaz qui entraine les turbopompes ;

e les turbopompes qui mettent sous pression carburant et comburant provenant des
réServoirs ;

e les injecteurs qui diffusent les ergols (carburant et comburant) dans la chambre de
combustion ;

e le systeme d'allumage qui initialise la combustion si les ergols ne sont pas hypergoliques ;

e le circuit de refroidissement qui refroidit la chambre de combustion et une partie de la
tuyere ;

e la chambre de combustion dans laquelle sont brulés carburant et comburant;

o latuyere dans laquelle se réalise la détente des gaz qui sont accélérés.

w
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Figure I-6 : schéma explicatif d’un moteur-fusée a ergols liquide classique [7].
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¢ Propulsion a propergol solide:

Un propulseur a propergol solide est principalement composé d'une enveloppe contenant
le propergol, d'un allumeur et d'une tuyére. Le bloc de poudre est percé par un canal longitudinal
qui sert de chambre de combustion. Lorsque le propulseur est allumé la surface du bloc de
poudre coté canal se met a briler en produisant des gaz de combustion sous haute pression qui
sont expulsés par la tuyére. En donnant une géométrie particuliére au canal on peut, dans une
certaine mesure, définir une courbe de poussée répondant au besoin propre a son utilisation.

Ce type de propulseur est plus simple a concevoir qu'un propulseur a propergols liquides et
peut délivrer des poussées trés importantes a colt relativement faible par rapport a celui-ci (le
propulseur de la navette spatiale a une poussée 1 250 tonnes). Leur impulsion spécifique est par
contre nettement plus faible (environ deux fois plus faible) et leur poussée est faiblement
modulable et ne peut généralement pas étre arrétée avant la fin de la combustion.

Mis en ceuvre depuis prés de huit cents ans par les Chinois pour la fabrication de fusées
artisanales, les propulseurs a propergol solide sont aujourd'hui utilisés pour des applications
militaires (missiles) car ce type de propulseur peut étre rapidement mis en ceuvre (pas de
chargement d'ergols avant le lancement) apres une longue période de stockage. Dans les fusées
modernes, ils sont largement utilisés comme propulseur d'appoint du 1% étage en fournissant
jusqu'a 90 % de la poussée initiale.

La performance d'un propulseur a propergol solide est avant tout liée a la mise au point de
nouveaux mélanges chimiques et a la maitrise du processus de combustion du propergol ainsi
qu'a celle du processus de fabrication des blocs de poudre. Ce domaine de la chimie est en
constante évolution. Seuls quelques pays maitrisent aujourd'hui 1'utilisation des propergols les

plus puissants (Figure I-7).

14
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Figure I-7 : schéma représentant un propulseur a propergol solide [7].

¢ Propulsion a gaz froid:

La propulsion a gaz froid est une des techniques utilisées par les engins spatiaux pour
effectuer de petites corrections d'orientation ou de vitesse. Un propulseur a gaz froid utilise un
gaz stocké sous haute pression qui est simplement libéré dans une tuyére qui permet d'orienter la
poussée exercée.

Ce type de propulsion permet d'exercer des poussées trés faibles et de courte durée. Les gaz
utilisés (généralement de I'azote ou de I'hélium) sont peu corrosifs. Le systéme trés simple et ne
comportant que des vannes comme piece mobile est par conséquent d'une grande fiabilité. Par
contre la vitesse d'éjection des gaz est faible (800 a 1500 m/s) si on la compare a celle d'un
moteur-fusée a ergol liquide ou a un propulseur a propergol solide et la poussée maximale est
inférieure a 50 Newton. Ces caractéristiques le réservent généralement au controle d'attitude d'un
satellite ou d'une sonde spatiale qui ne nécessite que de trés faibles poussées, en trés grand
nombre (jusqu'a plusieurs dizaines de milliers pour une sonde spatiale) et une quantité¢ de
carburant limitée sur la durée d'une mission. Lorsqu’un engin spatial utilise ce type de propulsion
il dispose de plusieurs tuyeres fixes (typiquement jusqu'a 16) orientées dans les principales
directions pour pouvoir agir selon tous les axes. Ce mode de propulsion est souvent accompagné

d'une propulsion liquide (utilisant le plus souvent de l'hydrazine) qui est utilisée pour les
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manceuvres nécessitant des poussées plus importantes : corrections de trajectoire, changements
d'orbite. La figure I-8 représente un schéma systéme a gaz froid.
Il a été choisi pour propulser le satellite ALSAT-1[3], on va définir plus de détail sur le

propulseur dans ce qu’il en suit.

Valve

Propergol

Valve g

moteur

Tuyére d’éjection A

Figure 1.8 : Le schéma d’un systéme a gaz froid.

1.6.2 Propulsion avancée:
Les avancés technologique ont participé au développement de la propulsion spatial, ce
qui a engendré la mise en évidence de plusieurs types de cette derniére, citant par exemple:
v Propulsion spatiale hybride ;
v" Propulsion nucléaire ;

v Propulsion électrique ;

v" Propulsion héliothermique ;
v Propulsion aérobie ;
+¢ Super statoréacteur ;

+*» Moteur a ondes de détonation pulsées (PDE) ;
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v' propulsion laser ;
v Voile ;
% Voile solaire ;
+*» Voile magnétique.
Parmi les types de propulsion, seule la propulsion fera 1’objet d’une étude approfondie dans

les deux chapitres qui suivent.

1.6.3 Propulsion spatiale hybride:

Un propulseur hybride est un moteur-fusée utilisant un mélange d'ergols liquides (ou
gazeux) et solides. Ce type de motorisation présente 1'avantage, comme tous les moteurs fusées,
de pouvoir fonctionner en l'absence d'atmosphére puisque le carburant et le comburant sont
embarqués. Ses caractéristiques en font un compromis entre un moteur-fusée a ergols liquides et
un propulseur a propergol solide. Par rapport a un moteur-fusée a ergols liquides, il est de
conception plus simple et donc moins fragile et brile des ergols qui ne sont pas susceptibles
d'exploser. Contrairement a un propulseur a propergol solide, la poussée du moteur peut étre a

tout moment modulée ou interrompue. (Figure I-9)

Valve

/ Systéme d’allumage Tuyére

Injecteur

Figure I-9: Schéma d'un propulseur hybride [7].

Son utilisation est jusqu'a présent limitée car les performances obtenues en pratique restent
décevantes. L'exemple de mise en ceuvre le plus connu est celui des avions spatiaux
SpaceShipOne et SpaceShipTwo qui l'utilisent ou doivent l'utiliser pour effectuer des vols
suborbitaux : dans ce cas le choix de ce type de propulsion est li¢ a des considérations de colt et
de sécurité. Des recherches récentes sur de nouveaux carburants plus efficaces pourraient offrir

d'autres débouchés pour ce type de propulsion.

1.6.4 Propulsion nucléaire:
La propulsion nucléaire est la technique d'utilisation de I'énergie nucléaire pour obtenir
une propulsion spatiale plus puissante, plus efficace, ou loin d'une étoile fournissant de la

lumiére pour des panneaux photovoltaiques.
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La densit¢ ¢énergétique des réactions nucléaires (fission, fusion, annihilation matiere-
antimatiére) est 10" a 10° supérieures a celle des réactions chimiques. Cela permet d'envisager
d'énormes améliorations de l'impulsion spécifique des systemes de propulsion. En effet, 1'idéale
peut étre exprimée en fonction de cette densité: ou l'impulsion est en secondes et la densité en
kJ/g. De plus, dans le cas de la propulsion nucléaire thermique (NTP) ou électrique (NEP), la
densité énergétique globale (énergie rapportée a la masse de tout ce qui est ¢jecté) est tres loin de
l'idéal car cette énergie sert a chauffer ou accélérer une grande quantité de fluide.

Par contre, ce défaut ne s'applique pas aux concepts de propulsion n'éjectant que les produits

de la réaction nucléaire en jeu. (Voir Figure I-10).

Circuit ferme
caloporteur Radiateur

H2

Convertisseur
thermo-
electrique
Coeur du
reacteur
Moteur Propulseur
nucleo-thermique electrique

Figure I-10 : Circuit propulseur nucléaire [7].

Dans le tableau I-2 sont résumés I’impulsion spécifique (Isp), la poussée (T) et le domaine

d’emploi de chaque type de propulsion.
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Tableau I-2 : Caractéristique de différentes techniques de propulsion spatiale [8].

Technologie

Impulsion

Spécifique

Poussée

™)

Domaine d’emploi

(S)

Gaz froid 50-170 0.05-20 | Contrdle d'orbite et d'attitude
Propergol solide 280-310 50-50000 P'remie’r ¢tage de lanceur, rétrofusée, moteur
d'apogée
Premier ou deuxiéme étage de fusée, moteur
Liquide correction de trajectoire ou d'orbite des
vaisseaux spatiaux
Hydrazine a 280-300 0.05-0.5 Controle d'orbite et d'attitude
surchauffe
Diergols 280-315 5.500 Maqmuvre de transfert, Controle d'orbite et
d'attitude
Electrique
Electrothermique 450-600 0.1-0.2
Electrostatique 2500-3000 0.02 Controle d’orbite et d’altitude
Plasma 1200-2500 | 0.01-0.1 | Controle d’orbite et d’altitude

1.7 Propulsion chimique et propulsion électrique:
Le principe de fonctionnement d’un propulseur chimique est simple. Une réaction
chimique chauffe un mélange de gaz. Ce gaz chaud est éjecté par une tuyere adaptée.

L’ ¢énergie thermique de réaction est transformée en énergie cinétique. Dans un propulseur
¢lectrique au sens large [6], c’est I’énergie ¢électrique qui est transformée en énergie cinétique.
Soit on utilise cette énergie é€lectrique pour chauffer un mélange éjecté par une tuyere
(propulseurs électrochimiques), soit on 1’utilise pour accélérer directement des particules
chargées (propulseurs ¢lectriques au sens strict). Le descriptif de chaque type de propulseur est
donné dans la suite. Cette différence dans la source d’énergie en fait deux familles completement

différentes.

Tableau I-3 : Comparaison des performances d’un moteur chimique et d’un moteur électrique
pour satellite [6].

Catégorie Chimique Electrique
Moteur Moteur a hydrazine Moteur 5?(1@ effet de hall

(N:H) CHT-1 PPS™1350
Isp (s) 200 1700

Poussée (N) 1 8x10~
Temps de poussée(h) 46 5000

Combustible consommé (kg) 52 80
Impulsion totale (Ns) 1.1x10° 1.2x10°
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La vitesse d’¢jection d’un propulseur chimique est limitée par I’énergie thermique de réaction.
On peut espérer atteindre au plus quelques km/s. L’intérét de la propulsion électrique est
justement d’éjecter des particules beaucoup plus rapides. Les vitesses d’¢éjection en propulsion
¢lectrique sont un ordre de grandeur au-dessus de celles atteintes en chimique, soit quelques
dizaines de km/s. L’intérét d’augmenter la vitesse d’éjection apparait clairement sur 1’équation
(I-3). Pour un incrément de vitesse donné, la masse de carburant & embarquer diminue lorsque la
vitesse d’éjection augmente. Pour les faibles incréments, le rapport de masses de fluide propulsif
est égal au rapport des vitesses d’¢jection. On peut donc en théorie gagner un ordre de grandeur
sur la masse a mettre en orbite. Ce gain se répercute directement sur le prix de mise en orbite du
satellite. En réalité, le gain de masse n’est pas aussi important. Un propulseur électrique a une
masse seche en général plus grande que celle d’un propulseur chimique équivalent, a cause de
divers éléments ajoutés, comme le module d’alimentation électrique. A titre illustratif, le
contrle d’un satellite géostationnaire ayant une masse de 5 tonnes et une durée de
fonctionnement de 15 ans nécessite environ 2 tonnes de masse embarquée pour un propulseur a
hydrazine (chimique) et 0.6 tonnes pour un moteur de Hall (électrique).

Le gain de masse reste quand méme considérable. C’est sans doute cet aspect commercial qui
est un des atouts majeurs de la propulsion électrique, particulierement pour les lourds satellites
géostationnaires de communications. D’autre part, les grandes vitesses d’éjection des moteurs
¢lectriques permettent d’envisager des missions lointaines inaccessibles aux moteurs chimiques
pénalisés par une masse embarquée de combustible trop grande.

L’autre avantage de la propulsion électrique est un meilleur rendement (typiquement 50 %
pour un moteur de Hall contre 20 % au mieux pour un moteur a hydrazine). La possibilité
d’avoir des vitesses d’¢jection plus grandes se traduit également par une Isp au moins un ordre de
grandeur supérieur.

En contrepartie, les moteurs électriques développés jusqu’a maintenant ne fournissent que des
poussées relativement faibles (inférieures a 1 N). Les moteurs chimiques eux fournissent
facilement cet ordre de grandeur. Par exemple, une tuyere ¢jectant 1 gramme par seconde d’un
mélange N-H a 3000 K fournit une poussée de 1’ordre de 3 N.

Un moteur plasma éjectant 1 Ampeére de xénon (débit de 1.3 mg/s) accéléré sous 400 V
fournit une poussée de 30 mN. Les missions nécessitant une forte poussée pendant un temps
court, ne peuvent donc pas étre assurées pour le moment par des moteurs électriques. Cette
limitation vient de la difficulté a développer des moteurs électriques de trés forte puissance, mais

surtout, comme indiqué en début de chapitre, de la limitation de puissance électrique disponible
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a bord. Pour des satellites lourds, on peut espérer disposer de 10 kW pour le systéme propulsif,
ce qui permettrait d’atteindre, avec les technologies actuelles, des poussées de 1’ordre du
Newton. Des puissances plus élevées, pour des missions lointaines, nécessiteraient une source de

puissance nucléaire, comme imaginé dans le programme VASIMR [9] de la NASA.

1.8 le spatial en Algérie:

Vu l'importance que revét 1'outil spatial, un décret exécutif en date du 20 janvier 2004 fixe
l'organisation interne de 1'agence spatiale Algérienne sous la tutelle du chef du gouvernement et
sous l'autorité du directeur générale (actuellement M Azzedine Oussediik)

L’utilisation des satellites Algériens ALSAT-1(en partenariat avec la Grande-Bretagne) et
ALSAT-2(en partenariat avec un laboratoire francais) et bientot ALSAT-2B est limitée que sur

les observations de la terre

1.8.1 ’Agence Spatial Algérienne : ASAL
L'Agence spatiale algérienne (ASAL) a été créée le 16 janvier 2002 a Alger, située a
Bouzareah. Elle est en charge du programme spatial Algérie.
L'agence est dotée d'un Conseil d'administration et d'un conseil scientifique et technique, avec
a sa téte un directeur général nommé par le président.
Les membres du Conseil d'administration sont :
e le directeur général
e lereprésentant du chef du gouvernement
e les représentants des ministeres :
ode la défense nationale
odes affaires étrangeres
ode l'intérieur et des collectivités locales
odes finances
ode la communication
ode I'enseignement supérieur et de la recherche scientifique
odes télécommunications
ode I'énergie et des mines
ode l'industrie
ode l'agriculture
ode l'aménagement du territoire et de l'environnement

odes transports
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odes ressources en eau

ode la péche et des ressources halieutiques

1.8.2 Centre national des techniques spatiales

Les locaux de suivi et de la maintenance des satellites en orbite se trouvent au Centre national
des techniques spatiales (CNTS) d'Arzew. Un des objectifs de I'ASAL est d'acquérir une
indépendance dans le domaine de la conception des satellites.

C'est ainsi qu'aprés avoir fait développer son premier microsatellite par les Britanniques et
avoir regu une formation de ces derniers, 'ASAL a ouvert une annexe du CNTS dans la ville de

Bir E-Djir.

1.8.3 programmes ALSAT:

Le programme Alsat est une famille de satellites artificiels Algériens. Tous les satellites sont
gérés par I'Agence spatiale algérienne (ASAL) [10].

e ALSAT-1:

Alsat-1 est le premier satellite artificiel algérien (Figure I-11).

Figure I-11: prise en photo du satellite Alsat-1.
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C'est un microsatellite de cartographie. Il a pour objectif principal la gestion des ressources
naturelles du territoire algérien. Il fait partie de la famille de satellites Disaster Monitoring
Constellation (DMC) développé par la société Surrey Satellite Technology Ltd (SSTL) pour
satisfaire les programmes nationaux de prévention des catastrophes naturelles.

Il a été placé en orbite par un lanceur Cosmos-3M (Figure I-12) de la base russe de Plesetsk,

le 28 novembre 2002 (Figure I-13). Son orbite est héliosynchrone et il a été placé a une altitude

approximative de 700 kilométres sur inclinaison de 98 °.

Figure I-12:vue du lanceur d’ALSAT-1 Figure I-13:lancement du satellite ALSAT-1

Une fois le satellite est en orbite, une station terre mis en disposition au personnels pour le
contrdle, la figure 1-14 représente un schéma illustrant les différents systemes de contrdle du
satellite au niveau de la station terre.

Aprés la période de réglages, les premiéres véritables images d'Alsat-1 ont été regues le
17 décembre 2002, dans la station de réception se trouvant dans les locaux du Centre National
des Techniques Spatiales (CNTS) d'Arzew.

Le satellite se présente sous la forme d'un cube de 60 centimetres de coOté, pour une masse
totale d'environ 92 kilogrammes. La puissance totale des panneaux solaires dite de profil, est
d'approximativement 240 watts. Le systeme d'imagerie couvre le vert, le rouge et le proche

infrarouge, pour une résolution de 32 metres
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r )
r Emetteur/récepteur Satellite ALSAT-1
Downlaod (S-band)

™ T "\

Boite
paratonnerre
~4

sur orbite

Poste de controle des
comportements physique
du satellite(TLM)

Poste de stockage
des données(DATA)

Serveur principal

Boite de controle de
communication

(Controle des instruments)

Poste des archives+
traitement et
programmation des
premicéres imageries

Figure I-14: schéma illustrant les commandes de la station terre au niveau du CNTS « CTS ».

®,

< Le systéme de propulsion d’ALSAT-1

Le systeme de propulsion d’ALSAT-1 est un systéme a gaz froid (Figure I-15) qui utilise le
butane liquide comme ergol stocké dans deux réservoirs cylindriques & une pression de 4 bars
avec 13% de gaz. Le volume de chaque réservoir est de 2.5 litres, et une masse de 2.3 kg d’ergol

a été utilisée pour la mission [3].
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Figure I-15: Le systéme de propulsion d’Alsat-1 [3]

Le propulseur contient deux résistances de 15 watts en redondance pour assurer la
vaporisation totale de 1’ergol avant I’éjection a travers une tuyére convergente divergente.
L’énergie électrique donnée au systeme améliore les performances de ce dernier afin de

minimiser la consommation de 1’ergol.

Figure I-16 : Le Propulseur d’Alsat-1 [3]

Ce systéme délivre une force de poussée nominale de 50 mN et une impulsion spécifique

d’ordre de 90 seconds.
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Figure I-17 : Positionnement du satellite dans le lanceur

e ALSAT-2:

Le 1 février 2006, EADS Astrium annonce la signature d'un contrat visant a la réalisation de
deux satellites (Alsat-2A et Alsat-2B) faisant partie du programme Alsat-2. Alsat-2A, est un
satellite d'observation de la Terre a haute résolution, il a été intégré et testé en France, dans les
locaux d'EADS Astrium avec la participation de 29 ingénieurs algériens. Ces derniers ont
participé a l'intégration d'Alsat-2B au sein de I'Unité de Développement des Petits Satellites
(UDPS) a Oran. Le programme Alsat-2 comprend également la mise en ceuvre de deux segments
au sol de controle et d'un terminal image permettant 1'exploitation et le pilotage des satellites
depuis le territoire algérien.

Alsat-2A a été lancé par une fusée PSLV le 12 juillet 2010 depuis le Centre spatial de Satish
Dhawan situé a Sriharikota prés de la métropole de Chennai (sud de 1'Inde). Avec une résolution
au sol de 2,5 m en mode panchromatique et de 10m en mode multi-spectral, il servira a
différentes applications notamment la topographie, l'agriculture, la cartographie, le suivi de
I'environnement... (Voir le site de I'Agence Spatiale Algérienne).

% Caractéristiques techniques:

Les deux satellites sont basés sur une plate-forme Myriade du Centre national d'études
spatiales (CNES) et placé sur une orbite héliosynchrone polaire. Leurs caractéristiques sont les

suivantes:
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o Satellite agile stabilisé 3 axes
e Masse au lancement : 130 kg
e Mémoire de masse embarquée : 64 Gbits
e Charge utile : Télescope en carbure de silicium
o Résolution en mode panchromatique (TDI) : 2,5 m

o Résolution en mode multi-spectral (4 bandes couleur) : 10 m

Largeur de la fauchée : 17,5 km

e ALCOMSAT-1:

Bien que le programme ne soit pas encore en application, ALCOMSAT-1 sera le premier
satellite géostationnaire Algérien destiné a la télécommunication.

En ce type de satellite, la propulsion électrique est fort recommandé pour les corrections

¢tablit aprés mise en orbite, et plus précisément le propulseur a effet Hall.
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Conclusion

Dans le spatial, la propulsion est utilisée pour le lancement, la mise en poste, le maintien
en orbite ainsi que le contrdle d’altitude. Selon 1’énergie utilisée pour développer la poussée, il
existe quatre types principaux de systémes propulsifs, la propulsion chimique utilisant 1’énergie
d’une réaction chimique des ergols, la propulsion a gaz froid utilisant 1’énergie de la pression, la
propulsion électrique utilisant énergie électrique et la propulsion nucléaire utilisant 1’énergie
nucléaire.

En Algérie, les débuts du spatial sont basés sur une coopération avec des laboratoires et
centres spatiaux étrangers tel que la société britannique «Surrey Satellite Technology Ltd»
(SSTL) pour la conception ALSAT-1, et le laboratoire francais ’EADS Astrium pour ALSAT-2,
qui ont pour but I’observation de la terre; sachant que le choix du systéme de propulsion s’était
porté sur le propulseur a gaz froid, sans pour autant donner de I’importance a la propulsion

¢lectrique malgré ses qualités.
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1.1 Introduction:
Le principe de la propulsion électrique a d’abord été imaginé par Tsiolkovsky en 1903.

Aprés plus d’un siécle, cette technologie n’a pas encore pu s’imposer dans I’industrie spatiale.
Elle possede pourtant un nombre important d’avantages en comparant avec la propulsion
chimique. Entre autre, la plus grande vitesse d’éjection de particules dans un propulseur
électrique permet de produire un méme incrément de vitesse avec moins de carburant [1].

Dans les années soixante, I’explosion de I’industrie spatiale pendant la guerre froide a tout de
méme permis le développement d’un grand nombre de propulseurs électriques pour satellites et
sondes. Parmi ces moteurs, il y a le moteur a effet Hall, qui a connu un renouveau au début des
années 90. L’ expérience cumulée en ex-Union Soviétique a permis, apres I’éclatement de celle-
ci, une progression rapide en Europe, en Chine, et au Japon dans la connaissance de ces moteurs.

Dans ce deuxiéeme chapitre, on commence par donner un bref historique de la propulsion
électrique. On explique ensuite les avantages de la propulsion électrique compte tenu des besoins

actuels en propulsion spatiale, en insistant sur le propulseur a effet Hall.
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11.2 Historique et début:
L’histoire de la propulsion électrique [11] au sens large commence sans doute en 1903

avec la parution de I’article de Konstantin « Investigation of Universal Space by Means of
Reactive Devices ». Cet article inclut la fameuse équation de Tsiolkovsky (voir chapitre 1),
fondement mathématique de la propulsion spatiale.

Cette équation lui permet d’évoquer I’utilisation d’électricité pour accélérer plus efficacement
des particules chargées dans un systeme propulsif. Cette pensée f(t largement inspirée par les
travaux en physique fondamentale de J.J. Thomson et par la mise en évidence d’un flux
d’électrons extrémement rapides dans les tubes de Crookes quelques années auparavant. En
réalité, la faible masse des électrons en ferait un mauvais fluide propulsif, en 1914 que
Rutherford caractérise les ions. Robert Hutchings Goddard (1882-1945) a travaillé dans la
propulsion électrique. Il fit le méme raisonnement que Tsiolkovsky en pensant a I’utilisation de
particules tres rapides et fut le premier a proposer le brevet d’un accélérateur électrostatique
d’ions destiné a la propulsion. En ajoutant Yuri V. Kondratyuk (1897-1941) et Hermann Julius
Oberth (1894-1989) comme peres fondateurs de la propulsion électrique.

Aprés une trentaine d’années, Ernst Stuhlinger (1913-2008) fut sortir la propulsion électrique
de I’'ombre. C’est aussi dans les années quarante et cinquante que le développement des sources
d’ions ouvre de nouvelles perspectives. Stuhlinger publie en 1964 un recueil référence intitulé
« lon propulsion for Space Flight » et les années soixante voient surgir les premieres
concrétisations des théories de Tsiolkovsky grace a de grands programmes de recherche aux
Etats Unis et en URSS. Autour de I’utilisation de I’énergie électrique, on voit alors apparaitre de
nombreux concepts : résistojets, Arcjet, source d’ions, décharges en champ magnétique.

A Tsiolkovsky en URSS et Goddard aux Etats Unis succedent respectivement A.l. Morozov
et Harold R. Kaufman. Aux Etats Unis, Kaufman et son équipe se tournent dés le milieu des
années soixante vers les propulseurs ioniques, avec le développement de deux propulseurs de ce
type en 1964 dans le cadre du programme SERT 1 (Space Electric Rocket Test I). En URSS,
Morozov et son équipe se tournent vers les moteurs de Hall ; et I’année 1972 marque la premiére
utilisation d’un propulseur a effet Hall a bord du satellite METEOR. Vient alors I’explosion des
mises en orbite de satellites pour des applications de communication, météorologiques,
d’observation, de navigation ou encore militaires.

Deux raisons peuvent expliquer pourquoi la propulsion électrique n’a pas réussi a s’ imposer
devant la propulsion chimique [17] ;

e En premier lieu, il faut voir a quel point I’industrie spatiale et aéronautique sont

historiquement proches. Von Braun ou Korolev ont fait leurs premiers pas dans I’aviation et
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I’aéronautique, mais aussi, ils sont associés a la fameuse course a I’espace entre les Etats Unis et
I’Union Soviétique pendant les années cinquante et soixante. Cette course, source de nombreuses
avancées technologiques et scientifiques en propulsion spatiale, a largement puisé dans les
développements militaires en aéronautique de la seconde guerre mondiale et des années qui I’ont
suivi. La propulsion en aéronautique étant largement dominée par la propulsion chimique, cette
technologie a monopolisé la propulsion spatiale. L’assise de la propulsion chimique a retarde le
développement industriel de la propulsion électrique, malgré ses avantages.

e La deuxieme raison est le manque de sources d’énergie disponibles dans I’espace. Alors
que la propulsion chimique tire son énergie de I’énergie potentielle de réaction du comburant et
du combustible embarqués, la propulsion électrique a besoin elle d’une source externe d’énergie
pour accélérer les particules. A un niveau de puissance faible on peut se limiter a I’utilisation de
panneaux solaires, mais pour une propulsion a tres forte puissance (MW), il faut faire appel a des
sources nucléaires. Des questions budgétaires, politiques et bien évidemment environnementales,
ont freiné le développement de telles sources.

La propulsion chimique est restée la technologie préférée pour les missions spatiales, mais la
mise en orbite des satellites pour maintes applications a permis de réaliser plus d’une centaine de
démonstrations de la faisabilité et de la fiabilit¢ de la propulsion électrique. Cette étape de
validation est indispensable pour I’affirmation d’une technologie. Des missions comme DEEP
SPACE 1, sonde NASA équipée du moteur ionique NSTAR, ou SMART-1, sonde lunaire ESA
équipée du moteur a effet Hall PPS®1350, ont permis de relancer avec force I’intérét porté a la
propulsion électrique par I’industrie spatiale.

A plus long terme, on envisage également la tres forte puissance, pour peut-étre enfin voir
réaliser et utiliser la propulsion électrique pour des vols interplanétaires habites.

En Algérie, la propulsion électrique n’est qu’un domaine inconnu. Malgré les grands efforts
du groupe de chercheurs au niveau du CTS d’Arzew pour promouvoir le spatial, la propulsion
électrique, et précisément le propulseur a effet Hall, n’est pas dans la nomenclature des
programmes spatiaux en Algérie, plus large, la propulsion électrique n’est pas exploitée.

11.3 Famille des propulseurs électriques:
Les propulseurs électriques peuvent-étre classés en trois catégories [4 et 6] :
1. Propulseurs électrothermiques (ou électrochimiques) : L’électricité est utilisée pour
chauffer le fluide combustible qui est ensuite éjecté par une tuyére ; le chauffage peut étre

effectué gréce a un plasma.
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2. Propulseurs électrostatiques : Des ions sont extraits d’une source de plasma froid puis
accelérés par un champ électrique.

3. Propulseurs électromagnétiques : La combinaison d’un champ électrique et magnétique
produit une force de Lorentz capable d’accélérer un plasma et de fournir la poussee.

Par la suite sont donnés des exemples dans chaque catégorie.

11.3.1 Propulseurs électrothermiques:
Les propulseurs électrothermiques se décomposent en deux sous-groupes appelés
propulseur électrothermique a hydrazine EHT (Electrothermal Hydrazine Thruster-resistojet) et

propulseur a arc électrique AT (Arcjet Thruster) [12].

e Les propulseurs électrothermiques a hydrazine (EHT):
Le fonctionnement des propulseurs électrothermiques a hydrazine est basé sur le principe
suivant: Le combustible hydrazine est chauffé électriquement par des résistances puis détendu
dans une tuyére. 1l n’y pas dans ce cas formation de plasma.

Le tableau II-1 ci-dessous rassemble les principales caractéristiques de propulseurs
électrothermiques par O.A.C. pour deux modeles le MR-501 et le MR-502.

Tableau I1-1 : caractéristiques des propulseurs EHT pour deux modeles fabriqués par OAC [4]

odéle MR-50 odéle MR-50
Puissance injectée (W) 510 885
Poussée (N) 0.33 0.8
Impulsion spécifique (S) 280 299
Efficacité (%) 10
Durée de vie (heures) 500

Ce type de moteur a déja été utilisé en vol, pour le satellite radio AMSAT-OSCAR 13 lancé
en 1988 ou le satellite géostationnaire TELSAT lancé en 1993 et équipé de quatre propulseurs de
type arc jet. L’inconvénient majeur de ces propulseurs est I’érosion de la cathode. Les
propulseurs électrothermiques a hydrazine sont utilisés essentiellement pour assurer le contréle
de I’orbite Nord-Sud des satellites géostationnaires (compensation des perturbations lunaires)

ainsi que pour certains changements d’orbite.
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e Les propulseurs a arc électrique (AT):

Les propulseurs a arc électrique a hydrazine permettent d’obtenir une amélioration
significative de I’impulsion spécifique en chauffant les produits de la décomposition du
combustible injecté a une température plus grande que celle obtenue dans un propulseur
électrothermique classique.

Les résistances chauffantes sont remplacées par un arc électrique afin de porter I’hydrazine a
une température plus grande permettant ainsi une augmentation de I’impulsion spécifique. De
tous les systemes, ce type de propulseur est celui qui se rapproche le plus de la propulsion
chimique conventionnelle. Les recherches et les efforts de développement des propulseurs a arc
électrique débutérent des le début des années 50. Ces propulseurs furent les premiers envisagés
dans le cadre de la propulsion électrique pour des puissances comprises entre 1 et 30 kW, le gaz
injecteé étant a I’origine de I’hydrogene.

La figure 11-1 représente une photographie d'un arc jet -MR-508- fabriqué par la société OAC.

Figure 11-1 : Photo d’un moteur arc jet avec son alimentation électrique [4].
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Figure 11-2 : Schéma de fonctionnement d’un arc jet [17].
Les caracteéristiques principales de propulseurs AT sont rassemblées dans le tableau 11-2 pour

deux modeles fabriqués par la méme société.

Tableau 11-2 : exemple de caractéristiques d’un propulseur a arc électrique pour les modeles
MR-508 et MR-510 [4]

Désignations odele MR-205 odele MR-510
Puissance injectée (W) 1800 4340
Poussée (N) 0.25 0.24
Impulsion spécifique (S) 502 580
Efficacité (%) 30a35
Durée de vie (heures) 1200

En 1994, un premier satellite commercial TELSTAR-401 a été lancé aux USA avec & son
bord quatre (4) propulseurs AT a hydrazine modele MR-508 et une trentaine de satellites utilise
maintenant ce type de propulseurs (modeles MR-509 et MR-510), en Algérie, un de ces modeéles
a été utilisé pour le satellite Alsat-2.

Les rbles de ces propulseurs sont proches des propulseurs électrothermiques, ils sont aussi
utilisés dans le repositionnement sur orbite. Plus récemment, afin de réduire les colts de
placement des satellites en orbite géosynchrone, I’US Air Force a lancé un programme de

développement de propulseurs AT a ammoniaque d’une grande puissance (26 kW) pour une
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impulsion spécifique comprise entre 500 et 1000 sec. L’ inconvénient majeur de ces propulseurs

est I’érosion de la cathode interne.

11.3.2 Propulseurs électrostatiques:

Les propulseurs électrostatiques sont les types de moteurs électriques les plus souvent
utilisés jusqu’a maintenant et cela sans doute grace au fort investissement des Etats-Unis des les
années soixante-dix. La plupart des propulseurs électrostatiques sont des propulseurs a grilles,
particuliérement célébres apres le succes de la sonde d’exploration DEEP SPACE 1, équipée du
moteur a grilles NSTAR. On peut également citer comme missions les missions pionnieres
SERT | et I, la toute récente DAWN ou encore la mission européenne ARTEMIS, dont les
moteurs a grilles RITA développés par Astrium ont d’ailleurs été utilisés bien au-dela de leur
cahier de charges initial. Le fonctionnement d’un propulseur a grille est décrit sur la Figure 11-3
[17].

almants

mjection
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Figure 11-3 : Schéma de fonctionnement d’un moteur ionique a grilles [17].

Des ions sont extraits d’un plasma puis accelérés par un champ électrique, ce qui crée la
poussée. Le gaz (souvent du Xénon) est injecté dans une source Kaufman constituée d’aimants
permanents. Les électrons sont fournis par une cathode interne a I’extrémité de la source
Kaufman. Une différence de potentiel de quelques dizaines de Volts est appliquée entre les
parois de la chambre et la cathode interne. Les électrons, piégés par le champ magnétique, sont
alors suffisamment énergétiques pour ioniser le flux injecte. A la sortie de la source Kaufman,

une premiere grille chargée positivement permet de repousser les électrons et une deuxieme
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grille chargée négativement permet d’accelérer les ions. La neutralisation du jet est assurée par
une cathode creuse externe.

A titre indicatif, le moteur NSTAR a fonctionné plus de 16 000 heures. Le diametre du
moteur est de 30 cm, il fournit une poussée de 90 mN, un ISP de 3000 s pour un débit de 2.5
mg/s et une puissance électrigue de 2.3 kW, et une efficacitt de 60 %. Sa version
commercialisée, XIPS, a équipé 19 satellites depuis 1997 principalement pour des missions de
maintien a poste. Les inconvénients des propulseurs a grilles sont : I'usure des grilles

d’extraction et la densité de courant d’ions extraite limitée par la Loi de Child-Langmuir.

11.3.3 Propulseurs electromagnétiques:

La derniére catégorie est celle des propulseurs électromagnétiques, dont les plus
connus sont les propulseurs Magnétoplasmadynamique (MPD). Ces derniers sont
potentiellement trés intéressants pour la propulsion spatiale, mais la puissance électrique
nécessaire a leur fonctionnement (MW) les rend pour le moment inutilisables sur une plateforme
conventionnelle équipée de panneaux solaires, incapables de fournir une telle puissance.

Ils ont commencé a étre étudiés dans les années quatre-vingt en ex-URSS, notamment au
M.A.l. a Moscou. lls sont basés sur I’utilisation de la force de Lorentz générée par la
combinaison d’un champ électrique et d’un champ magnétique.

La structure est expliquée sur la Figure 11-4.

lignes
mjection de courant +

Figure 11-4 : Schéma de fonctionnement d’un Propulseur Magnétoplasmadynamique (MPD)
[17].
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Le combustible, souvent de I’hydrazine ou de I’argon, est injecté dans la chambre principale
pour étre ionisé par le champ électrique appliqué entre la cathode interne et I’anode. Le courant
parcourant le plasma créé entre la cathode et I’anode induit un champ magnétique,
perpendiculaire au champ électrique, a I’origine de la force de Lorentz. C’est cette force qui
accélere le plasma. A des puissances faibles (< 200 kW) ce fonctionnement pose des problémes,
car le champ magnétique induit est trop faible pour créer une force de Lorentz suffisante. En
pratique, aux faible puissances, on utilise un champ magnétique externe afin d’augmenter les
performances du moteur.

Une version améliorée de ce type de propulseur est actuellement en développement a
I’Université de Princeton sous la direction d’Edgar Choueiri : Le Lithium Lorentz Force
Accelerator (LILFA) [13]. Un prototype de ce propulseur a été testé a Princeton pendant 500 h
avec une poussée de 12 N, une impulsion spécifique de 4500 s, un débit de 0.7 g/s et une
puissance de 400 kW. Cette étude s’inscrit en fait dans le large programme martien de la NASA

qui envisage a tres long terme des vols habités vers Mars.

11.4 Propulseur a effet Hall:
11.4.1 Historique:

Le propulseur a effet Hall (HET) est d’ailleurs difficile a positionner dans une des trois
catégories mentionnées ; il serait a placer entre les propulseurs électrostatiques et
électromagnétiques. Electrostatique, si on considere que c’est le champ électrique induit dans le
plasma qui accélére les ions et crée la poussée. Electromagnétique, si on considére que c’est la
force de Lorentz exercée sur le courant de Hall qui est a I’origine de la poussée. Les propulseurs
a effet Hall ont été développeés en ex-URSS au début des années soixante par A.l. Morozov [14].

L effort de recherche mené par I’ex. Union Soviétique (environ 2000 personnes travaillant sur
le sujet dans les années quatre-vingt) a cristallisé un grand savoir-faire autour d’instituts tels que
Fakel, MAI ou Kurchatov. La liste des moteurs de Hall développés en Russie est longue: SPT-
50, SPT-60, SPT-70, SPT-100, SPT-140, SPT-160, SPT-180, T-160, D-38, D-55...La série des
SPT a été numérotée a partir du diamétre externe de chaque moteur (diametre de 200 mm pour le
SPT100). Le premier satellite équipé d’un moteur a effet Hall, METEOR, a été mis en orbite en
1972 et depuis plus de 200 satellites ont utilisé des moteurs a effet Hall. Au début des années
quatre-vingt-dix, I’Europe et les Etats-Unis se sont fortement intéressés a cette technologie en
étudiant de prés le propulseur SPT-100. La Snecma a alors commencé a développer ses propres

moteurs, dont le PPS®1350, propulseur principal de la sonde SMART-1.
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En 1996 a été créé en France le Groupement De Recherche (GDR) « Propulsion Spatiale a
Plasma », regroupant le CNES, la Snecma, le CNRS et plusieurs universités francaises. La
caractérisation expérimentale des moteurs s’est articulée autour du moyen d’essais PIVOINE
[15] (PIVOINE-2G) au Laboratoire d’Aérothermique (maintenant ICARE) & Orléans, (voir
annexe A pour plus de détail sur le moyen d’essai). L’effort de modélisation a été

principalement mené au laboratoire LAPLACE a Toulouse et au CPHT a Palaiseau.

11.4.2 Principe de fonctionnement:
Le principe de fonctionnement d’un moteur a effet Hall (HET) est décrit sur la Figure 1I-
5[16]. Le fonctionnement des moteurs a Effet Hall est basé sur la création d’un plasma hors-

équilibre dans le canal situé entre deux cylindres coaxiaux diélectriques.

1 > 3. Cathode externe

1. Parois du
anal de
décharge

2. Bobines

Figure 11-5 : Vue schématique du fonctionnement d’un propulseur a effet Hall classique.
E: Champ électrique, B: Champ magnétique.

Le moteur est cylindrique, il est composé :

1. D’un canal de décharge cylindrique protégé par des parois en céramique, nitrure de bore
et silice BNSIO, ;

2. De quatre bobines et d’une bobine centrale fournissant un champ magnétique externe ;

3. D’une cathode externe ;

4. D’une anode ;
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5. D’un injecteur en fond de canal.
Le Xénon est injecté au fond du canal de decharge, au niveau de I’anode, le choix du gaz s’est
fait pour cause que le Xénon est chimiquement neutre évitant ainsi les éventuels problemes de
corrosion ; il possede un seuil d'ionisation bas (12.13 eV) permettant une ionisation quantitative
importante ; et sa masse élevée (131.29 g/mol) conduit a une quantité de mouvement éjectée
élevée. Une différence de potentiel de quelques centaines de Volts est appliquée entre  I’anode
et la cathode. Une partie des électrons émis par la cathode se dirige vers I’entrée du canal de
décharge. Ceux-ci sont piéges a I’entrée du canal par le champ magnétique externe créé par les
bobines (maximal et quasiment radial a cet endroit) et créent un fort courant, perpendiculaire au
champ magnétique, dans le sens azimutal : c’est le courant de Hall.

Lignes de champ magnétique

777777
////

|

Trajectoire des électrons

Figure 11-6: Mouvement des électrons autour des lignes de champ magnétique B [1].

Le champ magnétique, de quelques centaines de Gauss, est choisi de fagon a piéger les
électrons mais pas les ions (Voir figure I1-6). L’augmentation du temps de résidence des
électrons permet une ionisation quasiment compléte du Xénon, ce qui réduit le transport
collisionnel électronique et renforce le piégeage magnétique. La baisse de conductivité résultante
concentre la majeure partie du champ électrique prés du plan de sortie, ou le champ magnétique
est le plus fort. Les ions de Xénon (presque exclusivement Xe+) sont €jectés du canal par ce fort
champ électrique et produisent la poussee. Le jet d’ions est neutralisé par des électrons émis par

la cathode.
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11.4.3 Types de propulseurs a effet hall:
e PPS®100:
Le PPS®100 (ancien SPT100-ML) a été développé au GREMI (France) en s’inspirant
fortement du SPT-100 Russe. C’est donc le moteur a effet Hall de référence, dans la gamme de
puissance du kW. Il a été développé dans un but académique, avec une grande flexibilité

géométrique et magnétique, et étudié expérimentalement & Orléans depuis le début du GDR.

Tableau I1-3 : Caractéristiques géométriques et physiques et performances du PPS®100 et du
PPS®XO000 pour des cas de référence [17].

Caractéristique géométriqué

Longueur canal (cm) 2.5 3.17
Rayon interne (cm) 3.5 5
Rayon externe (cm) 5 7

Position cathode (cm/axe) 8 11

Caractéristique physiques

Tension décharge (V) 300 500
Débit xénon (mg/s) 5 6
Courant décharge (A) 4.2 5.3

Performances
poussée (mN) 80 135
ISP (s) 1700 2300
Rendement (%) 50 58

Le canal de décharge fait 2.5 cm de long. Les rayons interne et externe du canal sont de 3.5 et
5 cm respectivement. L anode est située en bout de canal, avec I’injecteur. Le champ magnétique
est créé par une bobine interne et quatre bobines externes, ainsi que par un circuit magnétique
adapté pour que le champ soit radial et maximum pres du plan de sortie du canal. Le maximum
de champ magnétique en régime nominal est de 150 Gauss, obtenu avec un courant de bobines
de 4.5 A. Le débit de xénon est de 5 mg/s et la tension de décharge de 300 V, ce qui permet
d’obtenir un courant de décharge de 4.2 A et une poussée de 80 mN (poids d’une piéce de 20
centimes d’euros). La puissance électrique est de 1350 W et le rendement de 50 %. Son ISP est

d’environ 1700 s.
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Ce propulseur a été développé dans un but académique, mais le PPS®1350 (1350 W de
puissance électrique au nominal) a des caracteristiques et des performances similaires.
e PPS®1350:

Figure I1- 7 «a gauche un PPS®1350 neuf », « & droite: un PPS®1350 aprés fonctlonnement ».

Ce moteur électrique développé par Snecma est celui le méme qui équipe la sonde lunaire de
I'ESA Smart-1 [18]. Il fait en ce moment méme ces preuves car Smart-1 est en orbite autour de la
Lune. Il a fonctionné plus de 4600 heures cumulées, un record mondial pour ce type de

propulsion, I’état du propulseur aprés fonctionnement est présenté sur la figure 11-7.

PPS®1350 peut étre utilisé pour le contrdle d'orbite des satellites et sondes spatiales. Son
grand intérét réside dans son impulsion spécifique élevée qui permet de diminuer fortement la
masse des plates-formes de satellites par rapport aux technologies de propulsion chimique. Il
offre par ailleurs un tres bon rapport poussé sur puissance électrique, ce qui permet de limiter la
durée d'activation ou le nombre de propulseurs nécessaires.

Sa pousseée est fournie par I'éjection a grande vitesse d'ions de Xénon qui sont accélérés par un
champ électrique. Ce champ est obtenu par confinement magnétique des électrons. Le PPS®1350

est fourni avec son systéme de contrdle de debit de Xénon.

» Principales caractéristiques:
e Fonctionnement stable dans une large gamme de puissance.
e Puissance de demarrage réduite.
e Bon comportement démontré en ambiance froide.
e Divergence de faisceau réduite.
o Neutralisation des ions en sortie de propulseur afin de ne pas charger électriqguement le

satellite ou la sonde.
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» Performances au point de fonctionnement nominal:
e Puissance nominale : 1500 W.
e Poussee : 92 mN.
e Impulsion spécifique : 1800 s.
¢ Puissance spécifique : 16,3 W/mN
e Impulsion minimale délivrée : <3 N.s.
e Impulsion totale delivree 2.10 puissance 6 N.s.
e Nombre de cycles : 7800.
e Courant de décharge : 4,28 A.
e Rendement : 55 %.
e Tension d'alimentation : 300 & 350 V.
e Pression d'alimentation xénon : 2,5 a 2,8 bars.
¢ Classe de Xénon : haute pureté.

e Masse 5,3 kg.

e PPS®X000:

Cette technologie a déja fait ses preuves en vol dans la gamme de puissance de 1 a 2 kW
pour le maintien a poste de petits satellites. Thales Alenia Space et Astrium, crée un besoin en
propulseurs dans la gamme des 5 kW. Ces propulseurs assureraient le maintien en orbite
Nord/Sud mais pourraient également assister la propulsion chimique dans les manceuvres de

changement d’orbite.

Figure II-8: « & gauche: un PPS®X000 eu », «a droite: un PPS®X000 en fonctionnement ».

C’est pour répondre & ce besoin que la Snecma a décidé de développer le PPS®5000, capable
de fonctionner avec un bon rendement a forte ISP pour le maintien d’orbite et a forte puissance
pour le changement d’orbite. Une photo du moteur est donnée sur la Figure 11-8.
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Figure 11-9: un PPS®5000 en fonctionnement.

Ses caractéristiques et performances sont résumées sur le Tableau 11-3. Le PPS®X000 est un
modeéle de laboratoire du PPS®5000. Il est capable d’opérer & une puissance électrique entre 4
KW et 6 KW avec une poussée allant de 225 a 350 mN et un ISP allant de 1700 a 1800 s.

11.5 Etat de la recherche en propulsion a effet Hall:

Si a l'origine les propulseurs a effet Hall ont été développés en ex-URSS, depuis
plusieurs années, les Etats-Unis, I’Europe et le Japon, entre autres, ont fortement investi dans
cette technologie et développé leurs propres moteurs. On retrouve donc des centres de R&D
(recherches et développement) un peu partout dans le monde.

On propose ici les principaux centres de recherche en propulsion par effet Hall dans le monde.

Leur localisation géographique est donnée sur la Figure 1-10.

1.5.1 Etats Unis:

Aux Etats Unis, la plupart des programmes de recherche en propulsion a effet Hall sont
financés par la NASA ou par I’US Air Force. Il y a de nombreux laboratoires dédiés a la
propulsion électrique au sens large et un grand nombre d’entre eux dedient une part de leur
recherche a la propulsion par effet Hall. Dont:

* Colorado State University, Electric Propulsion and Plasma Engineering (EPPE).
» Massachusetts Institute of Technology, Space Propulsion Lab (SPL)
» Michigan Technological University, lon Space Propulsion Lab (ISP)

* Princeton University, Princeton Plasma Physics Laboratory (PPPL)
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1.5.2 Russie:

Si I’information concernant les laboratoires américains est relativement simple a obtenir
(Internet), c’est loin d’étre le cas pour les laboratoires russes. Pourtant, I’activité dans le domaine
des propulseurs a effet Hall en Russie continue a étre extrémement forte. La recherche dans ce
domaine profite encore de I’avance acquise a la fin du XXéme siecle.

Elle est largement représentée dans la littérature. Les moteurs a effet Hall restent la base de
I’activité Russe en propulsion électrique. Les références a mettre pour chaque centre seraient
trop nombreuses. On donne en général une référence récente pour chaque centre.

* TSNIIMASH : Est une grande structure dépendant directement de I’agence spatiale Russe.
Le laboratoire de propulsion électrique est dirigé par Alexander V. Semenkin. Le spectre de
recherche de cet organisme est extrémement large. Il comprend I’étude de moteurs de faible
puissance (D-38) et de moteurs trés forte puissance (VHITAL-160, utilisant du Bismuth). Depuis
quelques années I’accent est aussi mis sur I’interaction entre la plume et le satellite, avec un
grand nombre de simulations numériques mais aussi beaucoup de mesures en vol a partir des
nombreux satellites Russes équipés de moteurs a effet Hall. L’érosion et la caractérisation
expérimentale de la plume sont d’autres axes de recherche du centre.

 Fakel : C’est le principal développeur de moteurs faibles puissances en Russie. Les séries
SPT ont équipé la grande majorité des satellites Russes a propulsion électrique. Une proche
collaboration avec Snecma a permis le développement du PPS®1350. Certains des moteurs SPT
ont été développés en collaboration avec le laboratoire RIAME MAI, plus centré sur la
recherche :

* Research Institute of Applied Mechanics and Electrodynamics (RIAME) -

Moscow Aviation Institute (MAI)

 Keldysh Research Center

1.5.3 Europe:
» France
En France, la recherche en propulsion par effet Hall s’articule autour du Groupement de

Recherche « Propulsion spatiale a plasma » créé en 1996 par le CNES, la Snecma, le CNRS et
plusieurs universités. Les grands axes de recherche du groupe de développement et de la
recherche GDR dans les dernieres années sont : la compréhension du transport électronique et
ionique, avec la création d’un projet de I’Agence Nationale de la Recherche ANR, TELIOPEH ;
I’étude de I’érosion des céramiques ; I’étude des changements de mode des moteurs développés.

On cite ici les laboratoires ayant une activité permanente au sein du GDR :

44



CHAPITRE II: LA PROPULSION ELECTRIQUE DANS L’ESPACE I 2012

o Institut de Combustion Aérothermique Réactivité et Environnement (ICARE),
Orléans.

» Groupe de Recherche sur I’Energétique des Milieux lonisés (GREMI).

* Laboratoire de Physique des Gaz et des Plasmas (LPGP).

> Allemagne
Méme si la recherche en propulsion électrique est présente en Allemagne, la propulsion a
effet Hall n’y est pas prioritaire. Le nouveau concept High Efficiency Multistage Plasma

Thruster (HEMP) développé par Glnter Kornfeld est cependant inspiré des moteurs a effet Hall.

» Angleterre
En Angleterre, comme en Allemagne, quasiment toute I’activité de recherche et

développement en propulsion électrique est orientée vers les propulseurs a grilles.

1.5.4 Asie:
» Japon
La recherche en propulsion a effet Hall au Japon est bien représentée dans la

communauté internationale. Plusieurs universités sont actives dans ce domaine, méme si les
propulseurs ioniques sont plus présents. Ces activités sont le plus souvent encadrées par I’agence
spatiale japonaise, JAXA, avec pour principal acteur industriel Mitsubishi Electric Corporation.

* Kyushu University, Department of Advanced Energy Engineering Science Le
Nakashima lab.

 Osaka Institue of Technology.

* University of Tokyo: Department of Aeronautics and Astronautics. La recherche en
propulsion a effet Hall est dirigée par le professeur Joshihiro Arakawa.

L’activité récente concerne I’étude de I’érosion en utilisant différents modeles ainsi que

I’étude expérimentale et numérique de la plume d’un moteur développé par I’université.

1.5.5 Autres:

* En Chine: Le HIT Plasma Propulsion Laboratory, dirigé par Daren Yu, a Haerbin, a une
forte activité surtout en modélisation.

* En Corée du Sud : Le Korea Advanced Institute of Science and Technology (KAIST), avec
le groupe du professeur Wonho Choe, et la Pusan National University (PNU) travaillent depuis
quelques années sur le développement et la modélisation d’un moteur a effet Hall cylindrique
dans le but d’équiper un satellite coréen.
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Figure 1-10 : Carte des principaux centres de recherche en propulsion par effet Hall dans le monde.

Un cercle noir désigne un centre orienté vers la modélisation et un blanc un centre orienté vers

des

Y

eaune

3

tal (ce qui ne veut pas toujours dire qu’un centre soit exclusivement dédi
deux activités). Un cercle des deux couleurs s’intéresse aux deux aspects.

3

experimen
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Conclusion
La propulsion électrique, en général, et a effet Hall en particulier, apparait plus que
jamais comme le mode de propulsion spatiale du futur. Le chemin parcouru depuis les premiéres
idées de Tsiolkovsky et Goddard au début du XXéme siécle a été long et laborieux. L’ essor de
I’industrie spatiale a la fin du siécle dernier a tout de méme permis de tester intensivement cette
nouvelle technologie dans différents pays. Cet essor débouche maintenant sur de plus en plus de
plateformes commerciales de satellites équipées de propulseurs électriques.

Les missions assurées vont du maintien a poste a la correction d’orbite, pour des satellites en
orbite basse ou des satellites geostationnaires lourds. La perspective de missions lointaines, peut-
étre habitées, existe toujours. Le succes des sondes déja propulsées électriqguement ne fait que
nous conforter dans I’idée que la propulsion électrique est idéale pour ce genre de missions.
Parmi les moteurs développés jusqu’a maintenant, le propulseur a effet Hall a su s’imposer dans
la propulsion électrique. A la longue liste de moteurs a effet Hall développés en Russie sont
venus s’ajouter des moteurs développés aux Etats Unis, en Europe ou encore au Japon. A court
terme la tendance est a la forte puissance, pour équiper les satellites de communication lourds.

Le principe genéral de ces moteurs est bien connu : la combinaison d’un champ électrique et
d’un champ magnétique permet de créer puis accélérer un plasma. Mais la physique présentee
n’est pas encore maitrisée. L’amélioration de ces moteurs et le développement de nouveaux
concepts nécessitent une meilleure compréhension de cette physique. C’est dans ce but qu’a été
développé un modeéle hybride du moteur a deux dimensions qui fait I’objet du troisieme chapitre.
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III-1 Introduction:

Depuis des années, des équipes de chercheurs travaillaient sur la modélisation des
propulseurs a effet Hall.

De¢s le départ, I’approche fluide pour les électrons est imposée. L’intérét pour 1’étude du
comportement du champ magnétique et électrique est de comprendre le principe de
fonctionnement du propulseur. La variété des modeles proposés a permis d’améliorer le concept
de la modélisation des propulseurs a effet Hall, et d’apporter des nouvelles configurations pour le
bon fonctionnement du moteur.

Ce chapitre est structuré en huit (8) principales parties, la description du moteur, la
modélisation du concept proposé, ou on va introduire les conditions aux limites, les conditions
de la simulation, I’étude comparative par rapport a d’autres modélisations existantes dans la
littérature, D’optimisation des performances du modéle proposé, en apportant des
modifications pour une bonne cohérence, I’optimisation du maillage, I’exploitation et
P’interprétation des résultats, on va exploiter les résultats obtenus en dépit du modeéle optimisé,
et interpréter ’influence des parameétres, afin de calculer leurs performances, I’étude des
paramétres du modéle optimisé, pour mieux comprendre le bon fonctionnement du concept, et

enfin, ’étude comparative des champs magnétiques.
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I11.2 Physique du moteur:
Dans le cas du PPS®100 & son régime nominal. Le débit de xénon est de Smg/s, la
tension de décharge de 300 V. Les profils de champ électrique et de champ magnétique sont

représentés sur la Figure I1I-1.

1.0 - .

— 40

plan de sortie
L]
|
i T
! | -

0.7- i

Champ magnétique (G/Gyax)
)
o
Champ électrique (kV/m)

0.3- £l

0.0 — - :
0 2 4 &) 8

«Zone I»

«zone ID» «zone I1I»

Figure III-1 : Profils axiaux du champ magnétique (gris) et électrique (noir) d’un
PPS®100 dans le cas de référence : tension de 300 V et débit de 5 mg/s [17].
Comme c’est expliqué précédemment dans le deuxieme chapitre, le piégeage magnétique des
¢lectrons, trés efficace dans la zone de fort champ magnétique (quelques centaines de Gauss),

provoque la concentration du champ électrique a cet endroit-1a, ¢’est la zone d’ionisation «zone

II», proche du plan de sortie, une partie de I’accélération se fait a I’extérieur du canal.
Les ions de xénon, principalement des ions simplement chargés Xe+, sont créés juste avant

cette zone, dans la zone anodique «zone I». Plus de 90% du débit injecté est ionisé. La densité

du plasma est de quelques 10" m™ dans la zone d’ionisation puis décroit le long du canal avec
I’accélération des ions,
On trouve ainsi des ions lents, et des ions trés rapides, produits par des oscillations

temporelles de la zone d’accélération «zone III». Entre 10 a 20 % du courant d’électrons émis

par la cathode entre dans le canal et sert a I’ionisation. L’énergic moyenne des électrons ne
dépasse pas 30 eV, ce qui est suffisant pour ioniser le xénon dont le potentiel d’ionisation est de
12.3 eV. Le reste des électrons émis par la cathode est nécessaire pour neutraliser le jet d’ions et

ne pas charger négativement le satellite. Le jet d’ions est en général 1égérement incliné par
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rapport a I’axe ce qui se traduit par une perte d’efficacité de poussée puisque seule la
composante axiale de la poussée est utile.

Figure I1I-2: Schéma d’origine faite par Morozov, illustrant les différentes zones.

Le premier modéle qui schématise ces différentes zones, était proposé par Morozov comme
I’indique la figure I1I-2 [19].

Toutes ces caractéristiques peuvent étre résumées en définissant des efficacités partielles pour
un moteur :

e Efficacité d’ionisation:

I.
;= % (I1-1)
e rapport des courants:
I.
Ne=-- (111-2)
tot
e I’énergie du faisceau d’ions:
mye(v2)
Ne =y (I11-3)
e divergence du faisceau par rapport a ’axe:
N4 = cos’0 (111-4)
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Myxe: LLa masse du xénon.
l;: Courant d’ions.

m: Débit massique.

V: Tension appliquée.

V: Vitesse des ions en sortie.

II1.3 Méthode de résolution numérique:

I11.3.1 Méthode des différences finies:

En analyse numérique, la méthode des différences finies est une technique courante de
recherche de solutions approchées d'équations aux dérivées partielles qui consiste a résoudre un
systéme de relations (schéma numérique) liant les valeurs des fonctions inconnues en certains
points suffisamment proches les uns des autres [20].

En apparence, cette méthode apparait comme étant la plus simple a mettre en ceuvre car elle
procede en deux étapes : d'une part la discrétisation par différences finies des opérateurs de
dérivation/différentiation, d'autre part la convergence du schéma numérique ainsi obtenu lorsque
la distance entre les points diminue.

Toutefois, il convient de rester vigilant et critique sur les résultats obtenus tant que la seconde

étape n’a pas €té montrée en toute rigueur.

I11.3.2 Méthode des éléments finis:

En analyse numérique, la méthode des éléments finis est utilisée pour résoudre
numériquement des équations aux dérivées partielles. Celles-ci peuvent par exemple représenter
analytiquement le comportement dynamique de certains systémes physiques (mécaniques,
thermodynamiques, acoustiques, etc.).

Concretement, cela permet par exemple de calculer numériquement le comportement d'objets
méme trés complexes, a condition qu'ils soient continus et décrits par une équation aux dérivées
partielles linéaire : mouvement d'une corde secouée par l'un de ses bouts, comportement d'un
fluide arrivant a grande vitesse sur un obstacle, déformation d'une structure métallique, etc [21].

La méthode des ¢léments finis fait partie des outils de mathématiques appliquées. Il s'agit de
mettre en place, a I'aide des principes hérités de la formulation variable ou formulation faible, un
algorithme discret mathématique permettant de rechercher une solution approchée d’une
équation aux dérivées partielles (ou EDP) sur un domaine compact avec conditions aux bords
et/ou dans l'intérieur du compact. On parle couramment de conditions de type Dirichlet (valeurs

aux bords) ou Neumann (gradients aux bords) ou de Robin (relation gradient/valeurs sur le bord).
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Il s'agit donc avant tout de la résolution approchée d'un probléme, ou, grace a la formulation
variationnelle, les solutions du probléme vérifient des conditions d'existence plus faibles que
celles des solutions du probléme de départ et ou une discrétisation permet de trouver une solution
approchée. Comme de nombreuses autres méthodes numériques, outre 1'algorithme de résolution
en soi, se posent les questions de qualité de la discrétisation :

e Existence de solutions,

e U de la solution,

e Stabilité,

o Convergence,

e Et bien sir : Mesure d'erreur entre une solution discréte et une solution unique du

probléme initial.

I11.3.3 Méthode des volumes finis:

En analyse numérique, la méthode des volumes finis est utilisée pour résoudre
numériquement des équations aux dérivées partielles, comme la méthode des différences finies et
celle des éléments finis [20].

Contrairement a la méthode des différences finies qui met en jeu des approximations des
dérivées, les méthodes des volumes finis et des ¢éléments finis exploitent des approximations
d'intégrales. Toutefois, la méthode des volumes finis se base directement sur la forme dite forte
de I'équation a résoudre, alors que la méthode des ¢léments finis se fonde sur une formulation
variationnelle de 1'équation (on parle aussi de formulation faible)

L'équation aux dérivées partielles est résolue de maniére approchée a 1’aide d’un maillage
constitué de volumes finis qui sont des petits volumes disjoints (en 3D, des surfaces en 2D, des
segments en 1D) dont la réunion constitue le domaine d'étude. Les volumes finis peuvent étre
construits autour de points d'un maillage initial, mais ce n’est pas une nécessité.

Les méthodes de volumes finis ont été initialement mises au point pour des lois de
conservation hyperbolique, mais des développements récents permettent a présent de les utiliser
pour des équations elliptiques et paraboliques.

Ces ¢équations aux dérivées partielles contiennent des termes de divergence. En utilisant le
théoréme de flux-divergence, les intégrales de volume d'un terme de divergence sont
transformées en intégrales de surface et ces termes de flux sont ensuite évalués aux interfaces
entre les volumes finis. On utilise une fonction de flux numérique pour élaborer une
approximation des flux aux interfaces. Puisque le flux entrant dans un volume donné est égal au
flux sortant du volume adjacent, ces méthodes sont conservatives, donc parfaitement adaptées a

la résolution de lois de conservation.
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Un autre avantage de la méthode des volumes finis est qu'elle est facilement utilisable avec

des maillages non-structurés car, en matiere de discrétisation des lois de conservation, sa

formulation ne tient aucun compte de la complexit¢ du maillage. En revanche, les

caractéristiques géométriques du maillage peuvent jouer un role prépondérant lorsque des flux

diffusifs entrent en jeu.

I11.4 Description du modele:

I11.4.1 Domaine de calcul:

Le modele utilisé est axisymétrique [22]. La géométrie du propulseur est basée sur le champ
magnétique appliqué, méme si la cathode brise une axisymétrie totale du moteur. Le domaine
d’étude, dans les directions axiale (z) et radiale (r), il comprend un canal de décharge de 1’anode,

jusqu’au plan de sortie, ainsi qu’une partie de 1I’extérieur du propulseur, de cette effet on propose

le mod¢le d’étude présenté par la figure I11-3.

z

Parois
interne

Parois
externe

Figure II1-3: Modéle primaire utilisé. L.’anode (en rouge), la cathode (en jaune) [17].

C’est une grille rectangulaire a pas variable. Cette grille est paramétrée et adaptable a une
géométrie différente pour changer le domaine d’étude d’un propulseur donné ou bien pour

modéliser un propulseur différent. La cathode est modélisée par une boite dont la position et la
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taille sont fixées. L’anode et I’injecteur sont au fond du canal de décharge. Les parois externes et
internes limitent le domaine dans le canal.

L’objectif de cette modélisation et de comprendre principalement le concept en terme de
magnétisme, en vue de D’absence des parametres électriques des différents composants du

modele, une modélisation électrique n’est pas réalisable a ce stade.

I11.4.2 Etude du champ magnétique:
Le champ magnétique est calculé a partir du logiciel gratuit « Finite Element Method
Magnetics » (FEMM) développé par David Meeker et disponible sur Internet [23] « voir annexe

B pour le tutorial d’utilisation ».

e Qu’est que le FEMM:

C’est un logiciel ¢léments finis 2D cartésien et 2D axisymétrique dédi¢ a la résolution de
problémes ¢électromagnétiques dans le domaine des basses fréquences. Il fonctionne sous
Windows mais il peut étre utilisé sous LINUX.

I1 est constitué de trois modules principaux :

Un module "Préprocesseur et Post-processeur". Ce module permet, au travers d'une interface
graphique, la saisie de la géométrie et la définition du probléme en vue de sa résolution par la
méthode des éléments finis. La saisie de la géométrie peut se faire avec la définition de points
clefs que l'on relie pour former des régions ou par l'importation de structures AUTOCAD au
format DXF. Ce module intégre également des outils de post-traitement : visualisation et
différents calculs inhérents au probléme (inductance, flux, pertes Joule, etc...)

Un module de maillage (logiciel Triangle) qui permet d'obtenir une triangulation de chaque
région du domaine de calcul.

Un module de résolution par ¢léments finis : ce solveur 2D cartésien et axisymétrique permet
de résoudre des problemes d'¢lectrostatique linéaire, de magnétostatique linéaires et non
linéaires, de magnétodynamique en régime harmonique linéaires et non linéaires et de thermique
en stationnaire.

Il peut €tre utilisé sans interface graphique au travers du langage script "LUA".

Autres fonctionnalités:
Ce logiciel est dédié aux problématiques du génie é€lectrique : ses menus utilisent le
vocabulaire du domaine et il posséde un ensemble de pré et de post-traitement dédié a ces
problématiques (introduction de la courbe B(H) pour les matériaux magnétiques non linéaires,

conditions de périodicité, calcul des pertes par effet Joule, visualisation des champs
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¢lectromagnétiques, calcul de forces électromagnétiques, etc ....). Il est possible de mettre en
place un couplage magnétique-thermique via le langage script LUA. Par contre il ne possede pas
de techniques permettant la prise en compte du mouvement dans les actionneurs
¢lectromécaniques (par exemple mouvement du rotor par rapport au stator). Il existe une
bibliothéque de matériaux magnétiques.

Donc FEMM est un programme d’éléments finis qui peut nous permettre de résoudre des
problémes d’électromagnétisme sur des domaines axisymétriques comme celui qui fait I’objet de
cette étude. En ce qui suit, on va décrire comment FEMM calcule le champ magnétique.

L’équation de Maxwell pour le gradient du champ magnétique VxB s’écrit en statique :

V x B = pg) (I11-5)

Ou:
J : La densité de courant électrique

ug: La perméabilité magnétique du milieu.

On introduit le potentiel vecteur A défini par :

B=VXxA (11-6)
La composante azimutale Ay du vecteur potentiel est solution de I’équation :
S _Be, 0 (1)Ae _ _ -
v (HB VAq ) oy (HB) 2 = g (I11-7)

FEMM résout cette équation en utilisant la méthode des éléments finis sur un maillage
triangulaire. Ceci entraine inévitablement des erreurs d’interpolation qui peuvent étre limitées.
Le besoin du champ magnétique n’est utile que dans notre domaine de calcul, c'est-a-dire hors
des matériaux magnétiques, dans des régions de vide, ou la perméabilité magnétique est

constante. Dans ce cas, 1’équation (III-7) devient I’équation elliptique simplifiée:

10 ( 0A 0%Ag A
__(r_e) A JRTI A (I1I-8)

rdr or 0z2 r

Afin de limiter les erreurs d’interpolation mentionnées, on résout cette équation directement
sur la grille rectangulaire du modele hybride, en utilisant les conditions aux limites fournies par
le résultat de FEMM. Le champ magnétique peut ensuite étre déduit d Ay a chaque position de la

grille:

0Ag _1 d(rAg)
0z Z7 ¢ or

B, = (I11-9)

On consideére que la décharge ne modifie pas le champ magnétique. Ceci n’est pas

rigoureusement exact puisque des courants dans la décharge peuvent créer des champs
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magnétiques induits. Cependant, I’amplitude de ces champs induits est trés faible par rapport a

I’amplitude du champ statique créé par le circuit magnétique.

¢ Conditions de la modélisation:
Les paramétres de la modélisation utilisés en s’inspirant du modéle du PPS®1350 (ses
caractéristiques sont motionnée dans le deuxiéme chapitre):
e Longueur du canal 3 cm.
e Rayon intérieur 4 cm.
e Rayon extérieur 6.5 cm
e Débit de gaz 5 mg.s™
e Champ magnétique maximal 15 G
e choix des matériaux : air, BnSiO; (céramique), cuivre (pour les bobines).
L'un des points essentiels dans ce modéle est la suppression des collisions en sortie de

propulseur, entre 2.5 et 3 cm, situant ainsi l'extrémité du canal en z=3 cm.

A. Conditions aux limites:

Pour finir, on donne ici le choix des conditions aux limites pour les équations fluides.

Pour une configuration classique de HET, les limites du domaine sont (voir Figure I11-3) :

e Le fond du canal de décharge (anode).

e La paroi externe et interne du canal de décharge.

e La plaque avant inférieure et supérieure du moteur, la cathode et le bord extérieur qui
marque la fin du domaine. Le potentiel et I’énergie sont fixés a I’anode et a la cathode.

Les parois du canal et les plaques avant sont traitées comme un diélectrique : le courant local
incident est nul. Pour la limite externe ouverte du domaine, on peut choisir de fixer le potentiel a
zéro. L énergie sur cette frontiére est fixée. En général, les énergies sont fixées a quelques eV.

Prés de 1’anode, les conditions aux limites sont appliquées sur la premiere ligne de champ
interceptant I’anode : la zone au-dela de cette ligne n’est plus dans le domaine et n’est pas
traitée. Le domaine est limité a I’extérieur par la dernicre ligne de champ considérée (souvent la
ligne de cathode). En sortie du domaine, si la condition limite concerne le courant, c’est le

courant total au travers de la dernicre ligne de champ qui est fixé a zéro.
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B. Conditions de simulation:

Comme on a cité précédemment le modéle réalisé est inspiré du PPS®1350. C’est un
moteur a effet Hall classique, a un étage.

Le champ est créé par un circuit magnétique, quatre bobines externes et une bobine interne.
Ces quatre bobines sont modélisées par deux bobines concentriques dans le logiciel FEMM.

L’anode recouvre une grande partie du fond du canal. Le moteur dispose d’une seule cathode,
au niveau du plan de sortie et a 10 cm de 1’axe du moteur. Le canal a une longueur de 3 cm et sa
largeur est de 2.5 cm ses parois sont en BnSiO2 (céramique). Son point nominal de
fonctionnement est a 400 V de tension de décharge (différence de potentiel appliquée entre
I’anode et la cathode), un débit de 5 mg/s et un champ magnétique maximal de 15 G. Les
équations fluides sont résolues par FEMM sur une grille adaptée au champ magnétique.
L’énergie est fixée a 2 eV a I’anode, la cathode et dans le jet (limite externe du domaine). Le
potentiel a ’anode est fixé a 400 V et a zéro volt sur le bord externe du domaine. Un courant de
10 A passe dans chaque bobine.

Une représentation de la structure qui définit le mode¢le se présente comme suit (Figure 111-4).
Les bobines sont modélis¢ par des rectangle, les murs du canal sont faites par du céramique, pour
I’environnement externe du mode¢le, le choix s’est fait sur I’air.

Le choix du courant fourni et le nombre de tour concernant bobines dépend de la relation
suivante:

Igogp = — (I11-10)

Ou:

Ios: courant totale par unité de surface
n: nombre de spin (tour) du bobinage
If: courant fourni pour le circuit

S: surface de la bobine

Remarque : dans les bobines le «Igop» ne doit pas dépasser 2 a 3 A/mm?.
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g Air
cathode
1
[=]
o BOBINE
oAir
. calgramic 5
o Air
_beramics -
[11]
o BOBINE DBOETNE

Figure II1-4: Structure réalisé en FEMM, en rouge (I’anode), et en jaune (la cathode)

FEMM utilise un maillage triangulaire & pas variable, une grille est définie pour chaque

¢lément (source ou en langage FEMM material block label), la figure suivante représente la

grille maillée du modéle (Figure III-5).
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Figure I1I-5: Constitution du maillage en FEMM.
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I11.5 Résultat de simulation:

Apres finalisation du modele, en exécutant le traitement qui va étre réalisé par le logiciel
FEMM, le schéma ci-dessus représente la visualisation apres exécution de I’algorithme. Comme
il est défini précédemment, 1’algorithme utilisé est calculé par la méthode de calcul des éléments

finis.

1.425e-002 : >1.500e-002

Z.éro du champ 1.350e-002 : 1.425e-002
L. 1.275e-002 : 1.350e-002
magnétique 1.200-002 : 1.275¢-002

1.125e-002 : 1.200e-002
1.050e-002 : 1.125e-002
9.750e-003 : 1.050e-002
9.000e-003 : 9.750e-003
8.250e-003 : 9.000e-003
7.500e-003 : 8.250e-003
6.750e-003 : 7.500e-003
6.000e-003 : 6.750e-003
5.250e-003 : 6.000e-003
4,500e-003 : 5.250e-003
3.750e-003 : 4.500e-003
3.000e-003 : 3.750e-003
2.250e-003 : 3.000e-003
1.500e-003 : 2.250e-003
7.300e-004 : 1.500e-003
<0.000e+000 : 7.500e-004

Density Plot: |B_re|, Tesla

5
¢

—
_\_\_H_'_'_'_'___x_,—/-'_ﬂ_'_\_h-"‘j
e

)

)\\

Figure I11-6: Schématisation des lignes du champ magnétique et son intensité visualisée par le

programme FEMM.

Comme 1’a défini Dr. Boniface [1], la prise en compte du champ magnétique dans le modele
se fait en utilisant la fonction Ay définie dans les équations « III-7 et 8». Pour la topologie
magnétique du modele présenté, la fonction Ay augmente de maniére monotone de 1’anode vers
la cathode. Pour une topologie telle que celle présentée sur la figure III-6, une région ou le
champ magnétique s’annule, la situation est plus complexe. En effet, la fonction Ag n’est pas
unique sur un intervalle de lignes de B. Les régions situées a gauche et a droite de ce zéro de

champ ont les mémes valeurs de Ay mais elles doivent étre décrites séparément. De la méme
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maniere, les régions ou les lignes de champ magnétique se referment aux parois interne et
externe ont les mémes valeurs Ay mais doivent étre traitées séparément.
Malheureusement, une validation numérique ou expérimentale est impossible vu le manque

des données expérimentaux, néanmoins, une étude comparative parait possible.

I11.6 Etude comparative :
En vue de I’absence de banc essaie, et du manque des parameétres, une comparaison est
possible avec une modélisation réalisée par C.Boniface [1] interprétant les lignes de champ d’un

SPT-100 (Figure I11-7).

Zéro du champ
magnéfigue

(

ﬁ

dl

Zéro du champ
magnétique

Figure I1I-7: Comparaison entre la modélisation étudiée et la modélisation réalisée par

C.Boniface d’un SPT-100.

Comme cité précédemment, le zéro champ magnétique est une preuve de complexité de ce
dernier et qui est expliqué dans le paragraphe précédent.

Le choix de bobinage (en terme de nombre tour, d’intensité de courant du circuit, et méme la
géométrie choisie pour la bobine) reste indifférent, ce qui explique la déviation de la zone du
champ zéro vers la sortie du canal, et la présence de champ magnétique au borne de la cathode
pose un probléme, mais reste a remarquer que la topologie des lignes et intensité du champ
magnétique sont acceptables en comparant avec celle du modele de SPT-100 réalisé par

C.Boniface.
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En ce qui en suit, on va entamer des optimisations au niveau de la géométrie du modele, dans
le but d’avoir des résultats plus cohérents, le max du champ magnétique qui doit étre normalisé

dans I’ordre de 150 Gauss (comme c’est le cas pour le SPT-100 [1], et le PPS®100 [17]).

I11.7 Optimisation du systéeme :
On a pu constater précédemment que la déviation du zéro magnétique cause une certaine
perturbation au niveau de I’intensité et la distribution des lignes de champ.

Pour cela, une optimisation est établie au niveau du choix de la géométrie et I’emplacement
des bobines (le nombre de spin a été pris en considération aussi), en plus, on a interprété I’anode
ou on prend en considération son influence au niveau des lignes du champ, les conditions de la
simulation sont les identiques que celles précédemment cité pour 1’ancienne modélisation, sauf

pour le max champ magnétique qui est de 150 Gauss et un courant fourni au circuit de 10 A .

A

cathncﬁg I
D

H I, )
;aeramic 5
Adr
- = &1 L . a
sty Hjtieramiclﬁ
- BOBINE
‘o BOBINE { h

H]
I o anode
& = B— = £1

Figure II1-8: Interprétation du modéle d’optimisation avec maillage « 4035 Neeuds ».
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II1.7.1 Résultat de simulation:

L’optimisation a été¢ mise en évidence pour améliorer le modele proposé précédemment,

la figure II1-9 représente une visualisation du modele optimisé.

1.425e-001 : >1.500e-001
1.350e-001 : 1.425e-001
1.275e-001 : 1.350e-001
1.200e-001 : 1.275e-001
1.125e-001 : 1.200e-001
1.050e-001 : 1.125e-001
9.750e-002 : 1.050e-001
9.000e-002 : 9.750e-002
8.250e-002 : 9.000e-002
7.500e-002 : 8.250e-002
6.750e-002 : 7.500e-002
6.000e-002 : 6.750e-002
5.250e-002 : 6.000e-002
4.500e-002 ; 5.250e-002
3.750e-002 : 4.500e-002
3.000e-002 : 3.750e-002
2.250e-002 ; 3.000e-002
1.500e-002 : 2.250e-002
7.500e-003 : 1.500e-002
L | <0.000e+000 : 7.500e-003

Density Plot: |B|, Tesla

Zéro du champ
magnétique

C g%)

Figure I11I-9: Visualisation du modé¢le optimisé «4035 Nceuds 7769 Eléments».

I11.7.2 Discussion:

En visualisant le champ magnétique on constate qu’il est maximal et radial au plan de
sortie et décroissant en quittant le canal de décharge. Le gradient est plus fort a I'intérieur qu’a
I’extérieur du canal. On considére que la décharge ne modifie pas le champ magnétique. Ceci
n’est pas rigoureusement exact puisque des courants dans la décharge peuvent créer des champs
magnétiques induits. Cependant, I’amplitude de ces champs induits est trés faible par rapport a
I’amplitude du champ statique créé par le circuit magnétique.

Ce résultat et plus cohérant en terme de distribution magnétique, I’intensité du champ et de
I’ordre de 100 a 130 gauss (1Tesla = 10* Gauss).

Par exemple aux nceuds (5,3), (4.5,3), (5.5,3) I’induction magnétique est respectivement de
I’ordre de 105.8 Gauss, 127.4 Gauss, 97.8673 Gauss, ce qui explique qu’il est quasiment radial

au plan de sortie.
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Prés de I’anode, le champ est trés faible (quelques dizaines de Gauss au maximum). Il
augmente le long de I’axe du canal pour atteindre son maximum prés du plan de sortie puis

diminue lorsqu’on s’¢loigne du canal.

II1.7.3 Optimisation du maillage:

Le maillage optimal est trouvé en raffinant progressivement le domaine de calcul. Ce
raffinement consiste a affiner la grille, ce qui induit & augmenter le nombre de nceuds, et cela
influe sur le temps et la précision de calcul. Dans le cas de cette étude, le raffinage n’est pas
nécessaire, car elle est considérée comme une modélisation qualitative et non quantitative ; son
objectif est d’étudier le comportement du champ magnétique, néanmoins plusieurs maillages ont
été exploités entre 4035 nceuds qui représente le maillage minimal et 10040 noeuds, mais a partir
d’un maillage de 5648 nceuds, on constate que nous n’avons pas de changement important sur les
valeurs, mais une légeére augmentation au niveau de la sortie du canal comme le montre la figure

III-10 (de I’ordre de 123 Gauss), a partir de ce point la figure reste similaire quelque soit la taille

Du maillage.

1
0.02 - Plan de sortie
! G |B|, Tesla
| G-
: Gt """
0.015 \
1
/”.-—r“‘u"ﬁ.‘
0.01 |
|
L
0.005 - .
1
l
o T : T T T T T T
0 1 2 ? 4 5 6 7 8 ]
Length, em

Figure II1-10: représentation des profils du champ magnétique propres au modéle optimisé sans
maillage optimal (en noir), avec maillage optimal de 5648 nceuds (en rouge), et de 10024 nceuds (en

pointillés).

Les deux figures suivantes représentent respectivement le maillage optimal du modéle
optimisé, qui présente une taille de grille de 0.005 «contre une grille de 1 pour le modéle

optimisé», et sa visualisation.
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Maillage G, Maillage G3
ghir
ohir
EI< o
GAIr ; aramic 3 AT FeifIAmc i
| . Ceramic 5 =l AT caCeramic 5
gAir
2BOBINE
BOBINE BOBINE [COURANT CO1L:150]
[COURANT COIL:450]
BORINE ;
o <No Mesh> o <No Mesh

Figure I1I-11: interprétation du maillage aprés raffinage, 5648 nccuds «G,», et 10040 nceuds «Gs»

e |

el

. [ |
Figure II1-12: visualisation du modéle optimisé aprés raffinage pour les deux maillages ;

1.425e-001 :
1.350e-001 :
1.275e-001 :
1.200e-001 :
1.125e-001 :
1.050e-001 :
9.750e-002 :
9.000e-002 :
8.250e-002 :
7.500e-002 :
6.750e-002 :
6.000e-002 :
5.250e-002 :
4.500e-002 :
3.750e-002 :
3.000e-002 :
2.250e-002 :
1.500e-002 :
7.500e-003 :

>1.500e-001
1.425e-001
1.350e-001
1.275e-001
1.200e-001
1.125e-001
1.050e-001
9.750e-002
9.000e-002
8.250e-002
7.500e-002
6.750e-002
6.000e-002
5.250e-002
4.500e-002
3.750e-002
3.000e-002
2.250e-002
1.500e-002

<0.000e+000 : 7.500e-003

Density Plot: |B|, Tesla

G; (5648 nceuds, 10848 ¢léments) et G; (10040 nceuds ,19633 éléments).
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I11.8 Exploitation et interprétation des résultats de la modélisation d’optimisation:

Maintenant que le mod¢le est physiquement acceptable, une interprétation est nécessaire,
pour cela FEMM facilité ’interprétation avec la commande « view », ou on peut visualiser et
interpréter (en graphe) la densité¢ flux magnétique et électrique (du modele optimisé avec
maillage optimal), les figures suivant représentent des courbes de la variation du champ
magnétique et d’¢électrique entre 1’anode et la limite externe du domaine du calcul, c’est-a-dire
entre le nceud (r,z)=(5, 0) et (5, 10), comme c’est précisé¢ dans la figure III-12 ( encadré en
rouge).

II11.8.1 Interprétation du champ magnétique:

Le champ magnétique est caractérisé par sa densité de flux | B | mesurée en Tesla ou en

Gauss, tel que 1 Tesla= 10* Gauss.

0.0 - + Plan de sortie
E |B|, Tesla
0.015 - !
0.01 |
0.005 | X
] : - - : - . .
0 1 2 3 4 5 6 7 8 9
I[_engﬂ"lu, cm
«Zone I» «zone II» «zone I1I»

Figure I11-13: Courbe représentant la densité du flux magnétique (induction magnétique).

Comme on a vu au début de chapitre et d’apres la figure III-13, le champ est faible en niveau
de I’anode (quelques dizaine de Gauss= 0.001 Tesla), ce qui détermine la zone anodique
«zone I ». Au niveau du plan de la sortie (sortie du canal de décharge, on note un champ de
I’ordre de 123 Gauss, et ce qui représente la zone d’ionisation « zone II », aprés cela une
dégradation du champ qui diminue de plus en plus en s’¢loignant de la sortie du canal de

décharge, et qui correspond a la zone d’accélération « zone III ».
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I11.8.2 Interprétation du champ électrique:

Le champ électrique est caractérisé par son intensité de flux | H | mesurée en Amp/m.

9000
2000 [H], Amp/m
7000 +
6000 1
5000 +
4000
3000

2000

1000

4 5 6 7 8 9

J P e

Length, cm

«Zone I» «zone II» «zone IID»

Figure I11-14: Courbe représentant I’intensité du flux électrique.

Comme on peut le voir dans la Figure III-14, I’intensité est faible dans la zone anodique
«zone I», une augmentation qui atteint sa forte intensit¢ au niveau de la zone
d’ionisation « zone II » (de ’ordre de 8500 A/m=8.5 A/mm) 1a ou les électrons sont piégés

autour des lignes du champ magnétique, est une diminution a partir de la sortie du canal.

I11-8.3 calcul de performances:

Comme il a été cité précédemment dans le premier chapitre, pour un faisceau d’ions Xe
accéléré par une tension de 400 V et un débit d’éjection de 5 mg.s™, donne une vitesse du fluide
propulsif de 24 km/s= 24000 m/s [24], cela peut aider a déterminer les performances du moteur,
le tableau qui en suit représente les différentes performances du modeéle optimisé.

Notant que la puissance donnée comme résultat de sortie en FEMM est de P=29409 Watts.
Prenant I’exemple d’un satellite géostationnaire avec une masse totale de 1000kg, cela nous
permet de calculer la durée de chaque mission (dans notre cas on détermine la durée de chaque

correction).

Les caractéristiques qu’on a pour objectif de les calculer, sont définies dans le premier

chapitre.
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Tableau III-1: Principales performances du moteur modélisé.

Courant total «Ito» (A) 10
Poussée «T» (mN) 120
Durée de Correction Vitesse fourni (Av)
Mission Transfert d’orbite 1500 m/s 1250
«At» Mise a poste 8 m/s 66,66666
(s) Désorbitation 3m/s 25
Impulsion spécifique «Isp» (S) 2446.48
Efficacité totale n (%) 48.96

Le modele optimisé présente une impulsion spécifique «Isp» bien plus important (de I’ordre
de 2446 S) comparant a celle du PPS®100 (estimé a 1700 S) du PPS®1350 (I’ordre de 1800 S),
et une efficacité totale bien plus proche de la normal (48.96% contre 50% concernant le
PPS®100 et de 55% pour le PPS®1350) ce qui valide la cohérence du modéle en terme de
performance.

On constate aussi que la poussée est bien trop faible (de 1’ordre de 120 mN pour le cas du
modéle optimisé), néanmoins, le modéle présente une poussée peu meilleur & celle du PPS®100
et du PPS®1350 qui sont de I’ordre respective de 80 mN et de 95 mN, or que la mise en orbite
terrestre d’une masse d’une tonne nécessite une poussée de 1’ordre de 10° N [26], a cet effet, Un
effort de recherche significatif est donc engagé pour améliorer les performances des propulseurs
a effet Hall.

Néanmoins, le modele présente bien des avantages en termes d’impulsion spécifique et
d’efficacité.

I11.9 Etude des paramétres du concept modélisé:

Si I’intérét de jouer sur les parametres du modéle, a permis de rendre le concept plus
cohérant, et cela en terme de distribution des lignes du champ magnétique et de son intensité,
I’étude de chaque parameétre optimisé permettra de mieux comprendre 1’intérét de chaque
optimisation apportée, a savoir :

¢ Position et géométrie de bobines ;

e Nombre de tours du bobinage (en respectant la loi I1I-10) ;

e Interprétation de I’anode ;

e Largeur du canal.
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Par la suite, on va interpréter pour chaque changement apporté sur les parametres
précédemment cités.

¢ Position et géométrie de bobines:

Figure II1-15: visualisation du modéle en changeant la position des bobines.

La modification de positionnement des bobines a déformé la distribution des lignes du champ
magnétique, et a diminué I’intensité de ce dernier au niveau de la sortie du canal (de 1’ordre de 3

Gauss seulement), ce qui réduit les électrons piégés, donc moins de jet propulsé.
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e Nombre de tours de bobinage:

T . - o

Figure I11-16: visualisation du modéle avec un nombre de tours des bobines trés élevé.

L’augmentation de nombres de tours pour les bobines & un nombre tres élevé provoque une
génération d’une forte intensité du champ magnétique qui pourra nuire au bon fonctionnement

du moteur, soit:

e Les bobines seront défectueuses.
e Les particules ionisées seront déviées de leurs trajectoires sous 1’effet du fort champ dans

la zone d’ionisation.
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Reste a préciser que la difficulté réside dans la cohérence entre les deux bobines, c'est-a-dire
que la centrale a plus de bobinage que les quatre bobines, mais faudra respecter I’équilibre entre
les deux.

Le cas ¢tudié¢ dans la figure III-17:a), présente un choix aléatoire du nombre de tours
concernant la bobine latérale (celles de la droite) tout en gardant le méme nombre de tours pour
la bobine centrale.

La figure II1-17:b), présente la diminution du nombre de tours pour la bobine centrale qui sera

moins que celui de la bobine latérale.

a) b)

— |

E\ ,
- e e -

=

[

Figure I1I-17:visualisation du modéle en jouant sur le paramétre de nombre de tours
a) avec un nombre de tours aléatoire b) avec un nombre de tour minime

pour la bobine latérale. pour la bobine centrale.

Dans le premier cas, on remarque 1’absence (presque total) de I’effet généré par la bobine
latérale, causant une totale défaillance dans la géométrie des lignes de champ, cela cause le non

fonctionnement des principales fonctions du champ magnétique.

Le deuxiéme cas, est similaire au premier sauf que la bobine centrale a pour role d’équilibrer

et d’organisé la propagation des lignes de champ magnétique
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e Interprétation de I’anode:

Figure I1I-18: visualisation du modele avec I’absence de I’anode.

Comme elle a été définie dans les conditions aux limites précédemment, 1’anode présente un
potentiel et une énergie fixes, hors que dans le logiciel FEMM, il est impossible de conditionner
cela a une ligne, ce qui est le cas pour I’anode dans le mod¢le de la figure III-18, en plus, la zone
anodique doit présenter une intensité trés minime du champ magnétique, contrairement au cas

présenté dans la figure (de I’ordre de 30 GAUSS).
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e Largeur du canal:

Figure I11-19: visualisation du modéle avec ’augmentation de la largeur du canal.

Cette ¢largissement au niveau du canal a causé une diminution de I’intensit¢ du champ
magnétique au niveau de la sortie du canal de la décharge, hors que le piégeage des électrons se

fait de fagon large au niveau de ce dernier.

En effet cette diminution est la cause de I’absence du croisement entre les deux champs
générés par les deux bobines, comme on le peut voir dans la figure I1I-19, ce qui fait que la ou le
champ doit étre fort radial, or que dans ce cas, il présente une intensité de I’ordre de 6 Gauss, qui

est largement faible comparée avec celle du modele optimisé (de 1’ordre de 120 Gauss).

L’étude réalisée a permis de valider encore une fois la cohérence du modele optimisé ; I’étude

du jet d’ions éjectés s’avere impossible et cela en vue du manque de données et de parameétres.
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I11.10 Etude comparative des champs magnétiques:
L’interprétation de champ magnétique a permis de le comparaitre avec celle réalisée par
Perez. Luna propre au PPS®100 [17], et cela pour validé le concept, la figure I1I- représente les
courbes du champ magnétique de chaque modele (le concept utilisé avec celui du PPS®100)
I1 faut noter que le champ magnétique est interprété en Tesla (celui de 1’étude) hors que celui
de la référence est interprété par unité¢ de champ maximal de chaque modele (B/Bpax) 0U Biax su

modele optimisé est de 123 Gauss et de I’ordre de 150 Gauss pour le modele référence [17].

1.0 =
E-.I'FBMH

.

/

0.8 =

0.2

0.1 1

0.0 '

5 ) l!,v ) z{em) 113

e L L L L L L L L R L T L T L T T T T R =, S

Figure I11-20: Profils axiaux du champ magnétique propre au modéle optimisé (rouge) et celui

propre d’un PPS®100 dans le cas de référence [17].

La figure I11-20 représente les deux courbes du champ magnétique propres aux deux mode¢les,
tout en s’appuyant sur une comparaison entre les deux visualisations des deux modeles qui sont

représentées dans la figure I11-21
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(a) (b)

Figure I1I-21: comparaison entre la visualisation du modéle optimisé (a) et celle du PPS®100 de
référence(b) [17].

Les profils présentent une certaine similarité¢ de géométrie, sauf au niveau de la région
anodique, et cela a cause du fait de modélis¢ 1’anode, le modele optimisé présente une intensité
légerement faible que celle du PPS®100 (de 1’ordre de 123 GAUSS conte 150 GAUSS pour le
PPS®100), les graphes présente un décalage et cela puisque la langueur du canal de décharge est

différente entre les deux modéle.

Une fois de plus, le modele optimisé présente une cohérence acceptable et cela en termes de
topologie magnétique, non seulement en termes de performance, mais aussi en termes

d’homogénéité magnétique.
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Conclusion
Dans ce chapitre une description détaillée a ét¢ donnée du modele hybride utilisé pour
modéliser un propulseur a effet Hall. Ce mod¢le réalis¢ en FEMM étudie le comportement du
champ magnétique et son intérét.

Chaque zone du modele joue un atout majeur pour le bon fonctionnement du moteur, création
des ions simplement chargés dans la zone anodique, 1’ionisation des particules du gaz dans la
zone d’ionisation, et pour finir les particules ionisées sont accéléré de fagon particulaire.

La décharge plasma du propulseur est traitée de fagcon axisymétrique dans un plan axiradial,
tandis que les ¢électrons, plus 1égers et magnétisés, sont assimilés a un fluide, malheureusement
I’étude particulaire s’avere impossible en vue du manque de sources et de données.

La validation de ce mode¢le est basée sur une comparaison de la modélisation proposée avec
celle réalisée par C.Boniface, ou on a pu constater une certaine similitude au niveau des lignes de
champ, néanmoins, la déviation du zéro champ presque a la sortie du canal a causé une
perturbation au niveau de I'intensité du champ magnétique, pour cela une optimisation s’est
avérée nécessaire pour améliorer d’avantage le modele proposé.

Dans ’intérét de raffiner le maillage une optimisation a était établie dans le but de trouvé le
maillage optimal, néanmoins, le raffinage n’est guére nécessaire car le travail réalise consiste a
une ¢tude qualitative et non quantitative.

On a vu que les caractéristiques du bobinage et de sa géométrie, position de I’anode et largeur
du canal jouent un réle primordiale en dépit du comportement du champ magnétique, la création
du zéro champ magnétique aux environs de 1’anode aprés optimisation du modele a donné une
certaine homogénéité en dépit de la présence de deux champs complexes en croisement ce qui a
induit au piégeage des électrons conduisant a la création d’un fort champ électrique en ionisant

les particules du gaz et en contribuant a accélérer les particules ionisées.
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Conclusion générale

Il est vrai que les avancées technologiques ont contribué au développement de la
propulsion spatiale, ou toute mission doit étre définie avec un propulseur adapte, que ce soit a
base d’énergie chimique, a pression gaz froid, hybride, nucléaire ou électrique...

Bien que la propulsion chimique a monopolisé I’industrie spatiale, aujourd’hui, la
propulsion électrique occupe une place prépondérante, et plusieurs centaines de satellites sont
équipés de propulseurs électriques qui assurent principalement, le controle de la trajectoire, la
correction d’altitude et en plus, ils sont employés pour des voyages interplanétaire; comme en
témoignent les missions, DEEP SPACE 1, SMART 1, METEOR...

Les propulseurs électriques offrent une grande variété. Mais il se trouve que le propulseur
a effet Hall qui fait I’objet de cette étude, offre plus d’avantages tels que, la faible
consommation d’ergol, le rendement énergétique (de I’ordre de 50%), la longue durée de
fonctionnement et I’approvisionnement en énergie qui se fait de facon externe a I’aide de
panneaux solaires. Reste a savoir que leur inconvénient majeur est la génération de trés faibles

poussées (de I’ordre de quelques mN).

Pour mieux illustrer le propulseur a effet Hall, une conception géométrique d’un prototype
a eté suggéré en plus, un modeéle axisymétrique hybride a été présenté dans le troisieme
chapitre dans le but d’étudier et de visualiser le champ magnétique. Cela a permis de constater

que:

- Le champ magnetique a pour réle d’emprisonner les électrons émis par la
cathode, ce qui génére un fort champ électrique dans le but d’ioniser et d’accélérer les
particules de Xénon ionisées;

- Le choix de la géométrie du moteur joue un réle primordial dans le bon
fonctionnement de ce dernier; pour cela, une optimisation s’est avérée nécessaire pour
améliorer le modeéle;

- De plus une simulation du modéle proposé a été élaboré et une interprétation
des résultats concernant la densité du flux magnétique et I’intensité du flux électrique
a permis de valider le modeéle optimisé.

- En fin, le modeéle optimisé présente bien des avantages par rapport aux autres
conceptions antérieurs (le PPS®100 et le PPS®1350) et cela en termes d’impulsion
spécifique, de poussée, et une efficacité légérement inferieur a celles de ces deux

derniers.
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Il faut sans doute insister sur le fait qu’il s’agit du premier travail effectué sur les

propulseurs électrique globalement et sur le propulseur a effet Hall précisément en Algérie.

Cette étude a été proposée dans I’espoir d’introduire et de développer ce concept en
Algérie, afin de renforcer la contribution de la recherche au développement des technologies
aérospatiales; d’autant plus que I’ Algérie compte parmi les rares pays Africains qui ont pour

but d’acquérir une indépendance dans le domaine de la conception des satellites.

Néanmoins, toutes les questions n’ont évidemment pas été résolues, mais cette étude va
certainement contribué a répondre a quelques-unes tant sur le plan de la compréhension du

concept que sur celui de la modélisation du modeéle et sa validite.
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Annexe A [25]
Banc d’essai PIVOINE-2G

A.l. L’institut ICARE:

L'Institut de Combustion Aérothermique Réactivité et Environnement (ICARE) a été créé
le ler janvier 2007. C'est une unité propre de recherche (UPR 3021) de I'Institut des Sciences
de I'Ingénierie et des Systemes (INSIS) du CNRS.

Les domaines de recherche de ICARE sont centrés sur :

* la combustion

* le secteur spatial

* les techniques du vide

« I'élaboration et le traitement des matériaux

* les réactions chimiques d'intérét atmosphérique

* les dép6ts chimiques en phase vapeur

Au sein du Laboratoire ICARE coexiste 2 grandes installations d’essais:

* Le moyen national d’essais PIVOINE-2G

* La plateforme d’essais FAST

A.ll. Présentation et enjeux pour PIVOINE:
1. Qu’est-ce que PIVOINE-2G?

PIVOINE-2G « Propulsion lonique pour les Vols Orbitaux — Interprétations et Nouvelles
Expériences - Deuxieme génération »

Le Moyen National d’Essais PIVOINE-2G permet de mettre en ceuvre, d’étudier et
d’améliorer des propulseurs électriques spatiaux a plasma de type effet Hall (voir figure 1).
Ce type de propulseurs est utilisé pour maintenir a poste des satellites géostationnaires ou
pour propulser des sondes (exemple récent avec la sonde spatiale SMART-1).
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Figure A-1 : Moyen d'essais PIVOINE-2G et propulseur a effet HaI en fonctionnement.

2. Qui utilise PIVOINE-2G?

Le fonctionnement des propulseurs & plasma reste encore méconnu.

C’est la raison pour laquelle un Groupement de Recherche (GdR) a été créé en France en
1996 entre le Centre National d’Etudes Spatiales (CNES), le Centre National de la Recherche
Scientifique (CNRS), des Universités et la Snecma, pour étudier et comprendre les
phénomeénes physico-chimiques qui régissent le fonctionnement des propulseurs a effet Hall.
Des campagnes d’essais sont effectuées chaque année sur le banc PIVOINE-2G par des
équipes de recherche du GdR mais aussi par des équipes externes (industrie privée).

Le budget dégagé annuellement par I’activité globale est de I’ordre de 250 K€ (dont 2/3

pour la recherche).

3. Ou est-il situé ?

Le moyen d’essais est situé a ICARE sur le campus du CNRS d’Orléans.

4. Quand a-t-il été créé ?

Au début des années 90, aucune installation dédiée a I’étude scientifique des propulseurs a
effet Hall n’existait en Europe, seules des installations d’endurance étaient utilisées.

En 1994, le CNES, le CNRS et la Région Centre ont décidé de financer la réalisation d’un
nouveau moyen d’essais pour combler cette lacune. L’institut ICARE a été retenu pour
assurer la maitrise d’ceuvre globale de définition, de réalisation, de mise en fonctionnement
opérationnel et d’exploitation du banc d’essai PIVOINE.

Ce moyen d’essai est opérationnel depuis le début de I’année 1998.
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Initialement dimensionné afin de tester des moteurs de type PPS de moyenne puissance, le
banc a été modifié en 2006 afin de pouvoir tester des moteurs de forte puissance. Cette

modification a donné naissance a la version du banc PIVOINE-2G.

5. Comment est-il organise ?

Chaque année, un Cahier des Clauses Techniques Particulieres (CCTP) est défini pour les
activités du GdR. A partir du CCTP, une planification des campagnes d’essais est réalisée par
rapport aux besoins exprimés. Ces campagnes sont mises en ceuvre a I’aide d’une équipe
constituée de 4 personnes (voir figure 2) :

e Responsable PIVOINE-2G
e Ingénieur Qualité.
e Conducteur Banc.

e Technicien Banc.

Responsable PIVOINE-2G

i,

Ingénieur Qualité Conducteur Banc ' Technicien Banc

Figure A-2 : Organigramme du moyen national d'essais PIVOINE-2G

6. Pourquoi a-t-il été créé ?

Le moyen d’essais a été crée pour :

 Permettre, dans des conditions expérimentales convenues, un fonctionnement au sol des
propulseurs a effet Hall.

» Mettre au point et vérifier des méthodes de diagnostic nécessaires a I’étude du plasma de
xenon produit par ces propulseurs.

» Obtenir des résultats expérimentaux en situation représentative et évaluer les modeles
numériques prédictifs.

* Acqueérir une expérience en vue des futurs développements.

* Réaliser des études sur des sujets faisant I’objet de contrats signés par le CNRS
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ANNEXE B [26]

Notice d'utilisation Logiciel F.E.M.M version 3.4

B.l Introduction

Le logiciel F.E.M.M permet de résoudre des problemes de magnétostatique et

d'électromagnétisme. Pour illustrer I'utilisation du logiciel nous étudierons le cas d'une bobine

a noyau d'air voir la figure B-1.

A—m—»

Limite du domaine d'étude

air

air

cuivre J5
v

Figure B-1: Circuit électrique pour la simulation

Lancer le programme FEMM via I'icéne comme indiquée en figure B-2.

&

Fermm

Figure B-2: Programme «F.E.M.M».

Vous trouverez en figure B-3 la barre de menu principale.

File Edit View Problem Grid Operation Properties Mesh  analysis Help
[3 £nlgl®l B , |¢fle] #[=0]a)]e ]3]
\\\
|Nﬂcuds| ‘chmmt ||;\latériaux| ‘ Triangle H ;\lgorithnm‘ ‘\"isua]isation‘

Figure B-3: Barre de menu principale.
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B.11 Création du schéma de simulation:
La premiere étape consiste a dessiner en 2D le modéle du circuit magnétique, mais
avant choisissons quelques parametres de la feuille d'édition.
B.11.1 Parametres pour I'édition:
a. Choix de I'unite:
Sélectionner Problem puis millimétré par exemple. VVous trouverez en figure B-4 les

différents parametres a configurer.

Problem Definition

Froblem Type |[Plamar j
Length Utz !Hillimeters ___v_J
Frequencsu [Hz] |0
Depth [1
Salwer Precizion ;'l e-00s
Min Snagle |20

Comrent

T utorial pour utilizer FE b kd|

Ok I Cancel

Figure B-4: Fenétre pour le choix de I'unité.

b. Choix d'une taille de grille:
Pour définir une taille de grille sélectionner Grid puis Set Grid, imposer Grid Size=5
par exemple.
B.11.2 Réalisation du schéma de simulation:
Afin de placer un nceud aux coordonnées X et Y sélectionner I'icobne Nceuds,
On peut utiliser le bouton gauche de la souris, ou bien en utilisant la touche TAB. Pour
supprimer un neceud sélectionner celui-ci avec le bouton droit de la souris, puis actionner Supp
ou Del (selon le clavier).

La saisie des différents nceuds est donnée en figure B-5.
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Figure B-5: Saisie des différents nceuds.

Pour relier les différents nceuds, sélectionner I'icdne Segments puis avec la souris activer le

nceud de départ et celui d'arrivée, un segment apparait alors.

Votre schéma doit ressembler a celui de la figure B-6.
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Segments AB.C et D Limite du domaine d'étude (induction nulle)

DT 7 C
P "
o m
O— E5—E
r & -
A B

Figure B-6: Saisie des différents segments.

B.11.3 Parametres des matériaux a utiliser:
Apres avoir saisie le schéma de simulation, vous devez définir les différents matériaux
a utiliser.
a. Définition des matériaux et milieux:
Sélectionner le menu Properties puis Materials Library, repérer dans l'arborescence
de gauche le milieu nommé Air, puis faite un glisser déposer dans l'arborescence de droite

comme indiqué en Figure B-7.
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Maiterials Library

=) %r:ﬁl M atenals — . %u:'udel b atesials
F ] P M aterials
F-(7] Soft Magretic M aterials
[ Solid Mok agretic Conductars
1 Copper &%/G Maagnet Wie
S ] Copper 50 Magnet wis
#-[_] Copper Metriz M agnet wWie

-

¥

Cancel | K, i

Figure B-7: Choix du milieu air.

Effectuer un double clic sur l'icbne du milieu afin d'éditer ses parametres magnétiques. Les

grandeurs sont celles de la figure B-8.

Hiock Froperty

o ST AT ;Ail
E H Corec Il_ll'\ua-\:hr -1 1 rNe=l=ktisesl-ae v E
I irmve=er B abterial Properbis=
Felative "'H-:-: ;1 Fielative ﬁf_v i-'
&, .  deo o '#h.v . deq o
O R O e Ol T e e
i '___ iy e _' 1= = ! #hma” 5 d;g il:
Cocrcisiky i E lectrical Conductiviky
H_ .2AMm o e MSAw |0

- EBeourcos Turremt Dorcitye

J. M2 o —+3 [0

- Special Algibutes.  Lamination & e Tevpe
i FHot laminated or strarnded

Ecmibich cas wen |0 Lam Fill Factos i
FHumiber of strandcs l! 1 Strand dia. i!!
I oK ; Cancel i

Figure B-8: Paramétres a définir pour le milieu air.

Reépéter I'opération avec du fer pur et deux milieux en cuivre (J+ : densité de Courant

positif et J- : densité de courant négative).
Votre fenétre doit ressembler a celle de la figure B-9.

Les parameétres pour configurer la densité de courant positive sont ceux de la figure B-10.
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De méme les parameétres pour la densité de courant négative sont ceux de la figure B-11.

Materials Library

&_] Library Materials
5 Air

" Air

fi-‘i {1 P Materials Copper
= [:] Soft Magnetic Matenals ‘ Copper
s #5' US Steel Type 25 0.018 inch thickness I Pure lron

" US Steel Type 2-5 0.024 inch thickness
Carpenter Electrical lron
l'

¥ [ Law Carbon Steel

1[0 Magnetic Stainless Steel

] Silicon lron

1[2 Cobalt Iran

1] Mickel &lloys

- [:] Salid Mon-M agnetic Conductors
-] Copper &G Magnet Wire
(] Copper SWG Magnet Wire

E

Cancel 0K

Figure B-9: Matériaux pour la simulation du circuit.

Block Properly

anmne IJ-‘ Chebc du mome par exemple

B-H Curve | Linear B-H Relationzhip -~
o Lmimesr Matenal Properhes

Relstive g2 |1 Relstive £, |1

P, -dea [0 #,., -dea [o
[ Nonlmear b atenal Propesbes -

iR & E whmau . deg [

= Enarcwm’ SLAELTIR S e o o i E1Ea!‘k‘;—al ':mductw!}' S e S i
[ A {o o MSem |58
i Sﬂurlzﬂ EI.ITIEI"I‘ BE":*_I"
| (CLkarm™2 {3 +3 o

] Mot larnireated o gtranded - i
Lam thickness. mm 1 Lam fll Factos !
E“LIT‘:I-EI of skhrards fh"”"“” = Strand dia, mm !”I"“h"”l‘ e ﬁ

| oK. ! Carcel !

Figure B-10: Matériau en cuivre avec densité positive

X
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Block Properly

EB-H CuLirve | Limsar B-H Ralationzhip - |

Relative g2 |1 Ralstive 22, |1
'phs.e e iU "ﬁ:u-._.,. s IU
|
Plonlinesr batenal Prop=rh=s
et s ] Bhee e P
Cocrcivity { Electrical Conductivity
H_ .A/m [o £ _MS/m |58

s e ] B e oy e e e i g e
+ 3 |=:|

[Nat laminated or stranded

Larmn thick ness o I s Larn bl Factor 11

S I A . ; e S s,

| (=1 | cancal

Figure B-11: Matériau en cuivre avec densité négative.

Le milieu en fer de permeabilité i, est donne en figure B-12.

Block Property

I == EFET P

B-H Curve iLirh:-ar B-H Felaticnsibhip "'1

— Linear MM ataernial Froperti
Helatiee P i
[o°

Iﬁh:-t - deg
MHonlinear M aterial Properbics

£ i B e |

|| & ,MS/m 1022

4 o in
ol

Sowres Dourrent Dermzikby
J.Masm™2 D +3 [o

EN ot laminated or stramnded vj

Lam thickness. mim 1 %) Larrms Bill Fackor I i

Elumber of strands i:: Sthrand dia. mm I

| (=13 | canca |

Figure B-12: Matériau fer pur.
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b. Choix des différentes régions:
Apres avoir dessiné dans un repere 2D la structure magnétique, il reste a caractériser

les différentes régions.

Sélectionner l'icdbne Matériaux et placer un nceud, avec le bouton gauche de la souris pa

I'intérieur d'une région afin de caractériser son milieu.

Sélectionner le noud avec le bouton droit de la souris puis actionner la touche d'Espace,

choisir le nom du matériau dans le menu déroulant, comme indiqué en figure B-13.

Properties far selected hlock

Elock typ=

-

|

Mesh size
Iv Let Trangle

<Miones
<Mo bMech:

J+
J
Fer nur

In Circit

MNumber of
Tumes
Magnelization
Directiorn

Ih Groups

-

T<Hone>

i.

i;n

Cancel

Figure B-13: Définition des différents milieux.

Répéter I'opération avec la densité de courant J+ et J-.

B.11.4 Conditions aux limites

Une étape importante pour le calcul, consiste pa définir pour le contour A, B, C, D une

condition aux limites par exemple un champ nul.
Sélectionner le menu Properties puis Boundary et Add Properties, les paramétres a rentrer

sont ceux de la figure B-14.
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%]

Boundary Property
Mame iihductinn riLille Exemple de Nom Ok
Cancel
BC Type |Prescrbed A -
Small zkin depth parameters Prescibed 4 parameters
At . relative 1 % ID
D
& . M5/m i A ID
— Mixed BC pararneters
g A |n
€, coafficient 1 2
©y cosfhicient j @ . deg ID

Figure B-14: Paramétres pour la condition aux limites.

Dans le schéma de simulation activer I'icbne Segments puis avec le bouton droit de la

souris sélectionner les segments AB, BC, CD et DA. Activer la touche
Espace et sélectionner la condition aux limites prédéfinie ci-dessus comme indiquée en

figure B-15.
I N

e )

i {Nore? _:J
¢<Nore>
_ Air ~Aze along line:
ot Chose mesh spacing v
m o autornatically
-

Hide segment in =
poslprocessor

ol o In Group !':'

i Cancel |

/

Figure B-15: Edition de la condition aux limites.
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La saisie de schéma est achevée, vérifier qu'il n'y a pas d'erreurs dans la définition des
matériaux et des différents milieux. Sauvegarder le schéma avant de lancer le genérateur de

triangle.

B.111 Générateur de triangle:

Actionner l'icobne Générateur de triangle comme indiquée en figure B-16; Le
programme résout les équations magnétiques en un certain nombre de point (élément finis).
Or plus le nombre de triangle est important plus les résultats sont précis, mais le temps de
calcul est alors plus relevé.

B.1V Visualisation des lignes de champs:

Pour visualiser les lignes de champs activer I'icone Algorithme puis [l'icone

Visualisation comme indiquée en figure B-16.

La fenétre de visualisation doit ressembler pa celle de la figure B-17.

B.V Définir la taille des triangles:
Pour augmenter la précision du tracer on peut choisir la taille des triangles des
différentes régions. Sélectionner I'icobne Matériaux, puis choisir le nceud de la région avec le

bouton droit de la souris et enfin activer la touche d'Espace.

o |21 ] m | [ele] (=02« v] ]

| L oy 1
Triangzle I Algorithme I

Figure B-16: Générateur de triangle.
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Figure B-17: Cartographie des lignes de champs.

La figure B-18 indique la procédure a suivre pour augmenter la résolution.

. _ _ r : : : :
Properties for selected block _

Block type  |Aw e

_:' Mesh size |1|
| I |Let Trangle chooze Mesh Size

. In Circuit | <Mones ___T_j
o

; . . ! Number of [
Tums

M agretization |
Ciwection

In Group |':I

r
0K Cancel

Figure B-18: Réglage de la résolution.
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Activer de nouveau le générateur de triangle puis I'algorithme de calcul.

La nouvelle cartographie des lignes de champs est donnée en figure B-19.

g —
f-*ff_—n—_ﬁ_h H\\

! //r f’:?x

Figure B-19: Cartographie des lignes de champs.

B.VI Trac de I'induction magnétique:

Le programme de visualisation autorise de nombreux traitements mathématiques,

comme par exemple la répartition de I'induction le long d'un segment.

B.VI1.1 Paramétres de simulation:
La figure 20 indique la procédure a suivre.

N P | P W= T~ TN SN R IR

X-¥ Plot of Field Values %)

i~ Piot Tvpa
gl [Magniude of s deraityl R
ﬁ Numbet of ports in plot

7

5
Cancsl
™ white data 1o test file =
| File Foamatting
| Muticohumn test w/ Iegend -

Figure B-20: Répartition de I'induction sur un segment.
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B.V1.2 Visualisation du résultat:

La figure B-21 représente I'induction magnétique sur le contour prédéfini.

001 4
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Figure B-21: Induction magnétique.
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