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RESUME

Le Rim-Rotor Rotary Ramjet Engine (R4E) a le potentiel de remplacer les turbines a gaz de
1 MW et moins en offrant : (1) une densité de puissance de 7.6 kW/kg, soit le double des
turbines a gaz actuelles, (2) une meilleure fiabilité et un moindre coiit par sa pi¢ce mobile
unique et (3) une efficacité de plus de 20 %, soit similaire aux turbines a gaz de cette
puissance. Le R4E convertit la grande vitesse tangentielle du mélange air-carburant,
idéalement 1000 m/s, en une grande pression dans la chambre de combustion. La combustion
des réactifs augmente le volume du gaz ce qui force les produits a sortir 4 une grande vitesse
tangentielle. La poussée générée est récupérée en travail mécanique a P’arbre directement ou
est convertie en électricité.

Ce travail présente la conception de la géométrie des propulseurs a ’aide d’un modéle 1D
généralisé basé sur ’analyse préliminaire, ainsi que la validation expérimentale d’un prototype
faisant la preuve de concept du R4E a travers S étapes principales s’étendant sur 2 versions du
prototype : (1) la friction aérodynamique, (2) I’écoulement dans le moteur, (3) I’allumage, (4)
la combustion et (5) la démonstration de la puissance nette des ailettes. La friction
aérodynamique de la paroi externe du Rim-Rotor dépasse de 35 % les modéles actuels ce qui
en fait le mécanisme de perte le plus important. Le débit massique dans le moteur est de 30 %
inférieur 4 la valeur estimée par le modéle 1D pour la géométrie testée. La puissance de
trainée des statoréacteurs sans combustion mesurée est en ligne avec la puissance prédite pour
un débit massique corrigé expérimentalement.

En ce qui concerne la combustion dans le moteur, le champ centrifuge extréme domine le
mécanisme de propagation de la flamme. Un modéle simple de flottaison est utilisé pour
prédire la longueur du front de flamme, représentant les produits chauds qui ont tendance a
« flotter » sur les réactifs froids. Un modéle numérique est €laboré pour valider la propagation
de la flamme jusqu’a une accélération centrifuge de 1.1 million de g et montre une bonne
corrélation avec le modéle simple. Une efficacité de combustion de 85% est démontrée avec
un second prototype pour une accélération centrifuge jusqu’a 284 000 g, soit 25 fois
supérieures a la plus grande valeur testée dans la littérature. Une fois la combustion stabilisée,
ce prototype a été en mesure de produire une légere poussée, une premiére pour les moteurs a
statoréacteur rotatif.

Mots-clés : Moteur a statoréacteur rotatif, Combustion dans un champ centrifuge extréme,
Friction aérodynamique a haute vitesse de rotation, Compression par onde de choc, Mode¢le
1D généralisé
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CHAPITRE 1
INTRODUCTION

L’hydrogéne est une alternative intéressante aux combustibles fossiles en étant renouvelable et
en n’émettant aucun carbone. Il existe actuellement deux principaux moyens de convertir
I’hydrogéne en travail, soit le briler dans un moteur a combustion interne ou de le convertir
directement en électricité par le biais d’une pile & combustible. Le principal avantage des piles
a combustible est leur bonne efficacité (e.g. Ballard [2011], 47-71 %). Par contre, elles sont
lourdes, dispendieuses et volumineuses, ce qui les rend peu viables pour une voiture mue
uniquement par cette technologie. Pour palier a ce probléme, une avenue prometteuse serait de
créer un groupe motopropulseur hybride qui allierait D’efficacité d’une petite pile a
combustible avec la grande puissance et le faible colit d’un moteur a combustion interne. Un
moteur qui répondrait a tous ces critéres est le Rim-Rotor Rotary Ramjet Engine (R4E), congu
pour maximiser la puissance par rapport a sa masse. En effet, des estimés préliminaires

évaluent la densité de puissance a plus du double des turbines a gaz actuelles [Plante, 2001].

L’idée du R4E, montré a la figure 1.1, est d’atteindre une trés grande vitesse pour maximiser
la puissance sans augmenter la masse. A une vitesse tangentielle de trois fois la vitesse du son
(1000 m/s), il peut atteindre un rapport de compression de plus de 8:1 en convertissant cette
vitesse en pression a I’intérieur du moteur. Le mélange air-carburant est ensuite brillé, puis
détendu dans une tuyére, jusqu’a une vitesse plus importante qu’a I’entrée. Cette variation de
quantité de mouvement crée une poussée, qui est convertie en couple en multipliant cette force
par le rayon du moteur. Cette puissance rotative peut finalement étre récupérée a 1’arbre pour
effectuer un travail mécanique ou étre convertie en électricité par un générateur. En somme, le
R4E peut générer de la puissance en effectuant le cycle thermodynamique de Brayton, c’est-a-

dire le cycle classique des turbines a gaz, dans son unique piéce mobile.



2 CHAPITRE 1. INTRODUCTION

Stabilisateur
de flamme

Détente

Echappement
Combustion ppe

Compression

Admission
Alr et carburant

Figure 1.1 Concept du Rim-Rotor Rotary Ramjet Engine (R4E)

Le but du présent travail est de concevoir une géométrie de statoréacteurs en mesure de
générer une puissance positive et d’en faire la démonstration expérimentale. Cette preuve de
concept constitue le premier jalon dans le développement d’un nouveau type de moteur et est
une premiére pour un moteur a statoréacteurs rotatif. Cette démonstration passe d’abord par la
modélisation de 1’écoulement du moteur mis a jour en se basant sur I’analyse préliminaire de
Plante [2001] ainsi qu’une modélisation numérique de la combustion dans un champ
centrifuge extréme. Les validations expérimentales sont ensuite effectuées sur les phénoménes
suivants : (1) la friction aérodynamique, (2) I’écoulement dans le moteur, (3) I’allumage, (4) la

combustion et (5) la puissance positive des ailettes,



CHAPITRE 2
ETAT DE L’ART

La compréhension d’un moteur rotatif a statoréacteur débute par une bonne compréhension
des statoréacteurs linéaires. Leur grande simplicité par 1’absence de pi¢ce mobile permet de
créer des propulseurs d’une densité de puissance élevée. Quoique les statoréacteurs linéaires
peuvent étre utilisés en subsonique, ils sont plus applicables pour des vitesses supersoniques
[Hill et Peterson, 1992], ce qui les confine a des applications limités comme des missiles ou
des avions expérimentaux, tel que les modé¢les de Leduc dans années 1950. L’idée du moteur
rotatif 4 statoréacteur est d’utiliser I’avantage de ses propulseurs en les entrainant au-dela du
mur du son en rotation plutdt qu’en déplagant le véhicule en entier, ce qui les rend utilisables

dans des applications requérants de la puissance mécanique de rotation.

Les essais expérimentaux concernant les moteurs rotatifs a statoréacteurs sont trés limités. En
effet, le Ramgen de la compagnie Ramgen Power System est le seul moteur dont les résultats
expérimentaux sont présentés et n’a pas ¢té en mesure de produire une puissance positive nette
[Kendrick et al., 2003]. Tout de méme, ’analyse préliminaire du Rim-Rotor Rotary Ramjet
Engine (R4E) démontrent que les possibilités en termes de densité de puissance sont trés
prometteuses [Plante, 2001]. Aussi, la configuration du Inside-Out Rotary Ramjet
Turbogenerator constitue un bon point de départ pour la géométrie de la chambre de

combustion en rotation [Dahm et al., 2006].

Pour pallier au manque de référence directe, des connaissances dans des sujets connexes
servent de point de départ. Pour ce faire, la conception de la géométrie des propulseurs du
moteur peut se décomposer en trois modules. D'abord, 1’écoulement a I’intérieur du moteur
s’apparente aux statoréacteurs qui sont le point de référence pour cette modélisation. Par
contre, pour |’entrée et la sortie du moteur, le comportement est différent di a la rotation, donc
les compresseurs supersoniques sont utilisés comme point de base pour ces sections. Ensuite,
la chambre de combustion doit étre modélisée différemment da a la présence d’un champ

centrifuge extréme qui améne un autre mode de combustion a4 dominer. Quelques expériences
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de combustion peuvent donc constituer une base intéressante pour concevoir la géométrie de

la chambre de combustion.

2.1 Statoréacteur linéaire

Les statoréacteurs permettent principalement de propulser des missiles voyageant a trés grande
vitesse, typiquement entre Mach 3 et 6 [Fry, 2004]. Ils sont d’un grand intérét dans
’élaboration d’un moteur 4 haute densité de puissance grice a leur grande simplicité et leur
robustesse. En effet, la particularité de ces moteurs est que le rapport de compression provient
uniquement de la conversion de la vitesse en pression, sans I’aide d’aucune piéce mobile, tel

qu’illustré a la figure 2.1.

Comme le moteur requiert une vitesse supersonique pour atteindre un rapport de compression
permettant d’obtenir une efficacité adéquate, I’air doit étre ralenti par des ondes de choc. Pour
limiter les pertes, des ondes de choc obliques ralentissent généralement I’écoulement jusqu’a
une vitesse légérement supérieure a la vitesse du son, puis une onde de choc normale entraine
I’écoulement dans un mode subsonique. Ensuite, le carburant est injecté et brilé ce qui
augmente la température et diminue la densité du gaz. Finalement, une tuyére accélere
I’écoulement de nouveau en supersonique a une vitesse plus grande qu’a I’entrée due a une
densité plus faible. C’est cette différence de quantité de mouvement qui génére la poussée.
Deux aspects importants de ces propulseurs dans la conception d’un moteur rotatif a

statoréacteur sont ’efficacité et le processus de démarrage.

SUPERBONIC SUPERSONIC
COMPRESSION EXPANSION
FREE SUBSONIC
STREAM COMPRESSION COMBUSTION
FUEL INJECTION
1
T — — =

DIRECTION OF MOTION

Figure 2.1 Représentation d’un statoréacteur linéaire [Fry, 2004]
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2.1.1 Efficacité du statoréacteur

Il est essentiel de connaitre la plage d’utilisation pour laquelle un statoréacteur offre une
efficacité optimale dans le but de concevoir adéquatement un moteur rotatif. Pour ce faire, une
analyse de sensibilit¢ du cycle thermodynamique de Brayton a été réalisée [Dahm et al.,

2006], a partir de I’équation de I’efficacité thermique appliquée a un statoréacteur :

(r-nMg
TR YV
2}'1)M
5L
7.

71
L - +
;M)

Ny =M1 2.n

I~

ou M est le nombre de Mach a I’entrée, Ty la température statique a ’entrée, 73 la température
a la sortic de la chambre de combustion et y le rapport des chaleurs spécifiques supposé
constant. Les efficacités adiabatiques sont 7. pour la section de compression, 7, pour la section
d’expansion, et 7, pour la combustion. L’efficacité thermique augmente constamment pour
des composantes parfaites, tel que montré a la figure 2.2. Par contre, pour des efficacités plus
réalistes de 70 a 80 % pour les composantes principales, un optimum se situe alors pour un
nombre de Mach entre 2 et 3. Cet optimum s’explique par les pertes de compression et
d’expansion qui augmente plus rapidement que l’efficacité du cycle idéal en fonction du
rapport de compression, et donc du nombre de Mach a I’entrée. Un deuxi¢me effet est la
diminution de la quantité de chaleur pouvant étre ajoutée dans la chambre de combustion due
a ’augmentation de la température aprés la compression et la limite imposé sur la température

a la sortie de la chambre de combustion.
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Efficacité thermique ()

0 05 1 15 2 25 3 35 4
Nombre de Mach a I'entrée (M)

Figure 2.2 Efficacité thermique d'un statoréacteur en fonction du nombre de Mach d’entrée pour
différentes efficacités de compression, combustion et expansion

Ensuite, toujours en se basant sur cette analyse, le travail spécifique net, soit le travail net par

unité de masse de réactifs, est donné par :

Woet _ Tl I 1y 1M2—l 2.2)
e, Mm\L, n, 2

ou ¢, est la chaleur spécifique de I’écoulement dans le statoréacteur, supposé constante aussi.
Finalement, ce travail spécifique peut étre montré en fonction du nombre de Mach en
supposant d’abord que toutes les efficacités, 7., 7. et 75, sont de 90 % et y est de 1.3, tel que
proposé par Dahm et al. [2006]. Selon le graphique de la figure 2.3, le travail spécifique
maximum est atteint 8 M = 2.7. En variant les efficacités entre 70% et 100% on observe que le

point optimum se déplace entre M =2 et M = 3.
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Figure 2.3 Travail spécifique net d'un statoréacteur en fonction du nombre de Mach d’entrée
pour différentes efficacités de compression, combustion et expansion

L’efficacité de compression est susceptible de diminuer en fonction du nombre de Mach di
aux ondes de choc. Un cas extréme serait la compression par une seule onde de choc normale
sans ondes de choc obliques avant. L’efficacité de compression d’une onde de choc normale

est donnée par :

—_ choc normal (2 . 3)

ou,

2.4)
2¥M* —y+1

(y+1)" M?
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L’efficacité de compression obtenue par cette évaluation pessimiste est montrée a la figure 2.4
en fonction du nombre de Mach d’entrée. Basée sur cette efficacité de compression et en
supposant un rendement de combustion de 0.9 et un rendement d’expansion de 0.8, I’efficacité

thermique optimale se situe a un nombre de Mach de 2.25, tel que montré a la figure 2.5.

2

= 0.8}*

.2 ‘

a ]‘

E 0.6

-

§ |

3 04

P

g

= 0.2r

=
0 l L i L N —_—
0 0.5 1 1.5 2 2.5 3

Nombre de Mach a l'entrée (M)

Figure 2.4 Efficacité de compression pour une compression par un seul choc normal

04-
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Figure 2.5 Efficacité thermique pour une compression par un seul choc normal avec 7, = 0.9 et
n.=08
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2.1.2 Démarrage

Comme démontré précédemment, les statoréacteurs nécessitent une vitesse d’entrée
supersonique pour obtenir une efficacité intéressante. Une particularité des entrées d’air des
moteurs supersoniques est leur processus de démarrage, soit le processus par lequel I’entrée
d’air est amenée a son point d’opération. L’exemple le plus simple est le cas d’une admission
a choc normal, comme montré a la figure 2.6. La premiére partie de la figure montre le cas
non démarré, soit le cas pour lequel une onde de choc normal se crée a I’avant du moteur ce
qui permet a une partie de 1’air de contourner le moteur pour que le col respecte la condition
de M = 1. Lorsque le moteur est accéléré, le choc normal se rapproche de I’entrée jusqu’a ce
qu’il 'atteigne (a,b, et c). Par la suite, une infime accélération force le choc normal a entrée
dans le moteur et, ne pouvant se localiser de fagcon stable dans un convergent, le choc se
stabilise dans la partie divergente (d). Finalement, le moteur est décéléré jusqu’a son ce que le
choc normal se situe juste apres le col, ce qui constitue le point de fonctionnement optimum de

I’entrée (e).

(a) My, < Mp (b)Y M, = Mp (Y Min,> My
Mq) M
— — — —p
(d) M(d) = M(‘) + M (e) M“) = MD
(shock is swallowed) (Design)

Figure 2.6 Processus de démarrage d'une admission a choc normal [John et Keith, 2006]

Quoique simple, cette technique est trés limitée pour les applications de statoréacteurs rotatifs
puisqu’elle nécessite une augmentation de la vitesse au-dela de la vitesse d’opération, ce qui

est difficile a atteindre puisque les efforts structuraux croissent quadratiquement avec la
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vitesse. De plus, cette technique est possible seulement pour un rapport de section entre le col
et I’admission plus grand ou égal a 0.6 [Lichtfuss et Starken, 1974], puisqu’en dessous de cette
valeur, méme une vitesse infinie ne parviendrait pas a faire démarrer 1’entrée d’air. Donc, en
réalité, les techniques employées sont de varier mécaniquement la section du col ou d’utiliser
une purge qui laisse fuir I’air incapable de passer le col, et par le fait méme d’aspirer la couche

limite.

2.2 Composantes

Les principaux défis concernant la dynamique des gaz dans un moteur a statoréacteurs rotatif
consistent a obtenir une compression la plus isentropique possible malgré la vitesse d’entrée
supersonique et de maximiser ’efficacité de combustion malgré le champ centrifuge extréme
qui modifie les mécanismes de propagation de flamme. Pour ce faire, les compresseurs
supersoniques sont d’abord étudiés, puis la propagation de la flamme dans un champ

centrifuge est expliquée.

2.2.1 Compresseur supersonique

La premiére étape dans la modélisation de la dynamique des gaz d’un moteur rotatif a
statoréacteur est de prédire correctement le débit massique de gaz entrant dans le moteur. Pour
cette analyse, deux types de compresseurs ont été retenus. D’abord, les compresseurs axiaux a
haute vitesse sont bien documentés et permettent de comprendre les phénoménes en aval du
moteur. Ensuite, le Rampressor de la compagnie Ramgen Power System est intéressant

puisqu’il utilise le principe des entrées d’air des avions supersoniques d’une fagon similaire au
RA4E.

L’analyse est concentrée sur I’entrée puisqu’il s’agit de la partie la plus critique autant pour
I’efficacité que pour le démarrage. Pour la sortie, une expansion ou un choc permet d’égaler la

pression ambiante tel que détaillé dans Lichtfuss et Starken [1974].
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Compresseur axial

Les compresseurs axiaux supersoniques, étant définis par une vitesse de pale dépassant la
vitesse du son, peuvent étre divisés en deux grandes catégories en fonction de la vitesse axiale,
soit ceux dont la vitesse axiale est subsonique et ceux dont elle est supersonique. Dans le cas
de la présente étude, la vitesse axiale est limitée sous la vitesse du son puisque le moteur doit

aspirer son air.

Dans ce cas, I’écoulement doit entrer parallélement a la face de succion. Pour comprendre le
concept de ’angle d’incidence unique, le cas d’aubes droites d’une épaisseur négligeable dans
un écoulement non visqueux est considéré. La représentation en cascade permet de démontrer
simplement que I’angle de I’écoulement ne peut étre ni plus grand ni plus faible que I’angle de
la face de succion. En effet, comme le montre la figure 2.7, si I’angle de I’écoulement est plus
faible que celui des pales, une expansion de Prantl-Meyer force 1’écoulement a suivre la face
de succion. Ces expansions se prolongent et forcent 1’écoulement se dirigeant vers la
deuxiéme ailette 4 tourner avant de 1’atteindre. Comme ces expansions se propagent a 1’infini,
tout I’écoulement doit tourner dans 1’angle de la face de succion en aval du compresseur. Un
phénoméne similaire se produit si ’angle de I’écoulement est plus grand que I’angle de
succion ; des ondes de choc obliques se propagent jusqu’a I’infini ce qui rend 1’écoulement
paralléle en aval & nouveau, comme montré a la figure 2.7. Grice a ce phénoméne, la vitesse

axiale peut étre prédite connaissant uniquement 1’angle de succion et la vitesse de rotation.

M=1.25

@ (b)

Figure 2.7 Cascade ou (a) P’angle d’entrée est trop faible et (b) trop important (choc oblique)
[Lichtfuss et Starken, 1974]
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En réalité, comme les aubes ne sont pas d’une épaisseur négligeable, des chocs arqués sont
créés a l’entrée. Ce phénomene, quoique de faibles amplitudes, générent des ondes
instationnaires qui se propagent en aval du moteur au passage de chacune des pales [Gallus et
al., 1979]. Aussi, comme les aubes ne sont pas droites, un phénoméne de démarrage se
produit, de fagon similaire a une entrée d’air d’un statoréacteur linéaire, comme détaillée a la
section 2.1.2. La différence entre une entrée de compresseur axial non-démarré et démarré est

montrée a la figure 2.8.

: Exit
=" shock
M<1
Leading !
edge . d ?
shocks —~' Leading
edge
shocks
M>1

a) Unstarted

b) Started

Figure 2.8 Configuration des ondes de choc d'un compresseur axial supersonique démarré (a) et
non-démarré (b) [Haslam-Jones, 1984}

Rampressor
A la suite du moteur complet, la compagnie Ramgen Power System, a décidé de séparer le
moteur en trois modules indépendants : le compresseur supersonique, la chambre de

combustion, et la turbine.

Le compresseur supersonique, le Rampressor, a d’abord été congu dans le but d’offrir un taux
de compression de 10:1 par étage pour comprimer CO; séquestré. A ’image des entrées d’air
supersonique, 1’idée de base est de positionner adéquatement les ondes de choc dans le but
d’obtenir la meilleure efficacité possible, comme montré a la figure 2.9. Dans les deux cas,
I’écoulement entre dans le moteur supersonique, est ralenti par une série d’ondes de choc
obliques jusqu’a une vitesse légeérement supérieure a M = 1, tombe sous la vitesse du son avec

une onde de choc normale et termine de transformer sa vitesse en pression dans un divergent
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subsonique. Tel que montré a la figure 2.10, le Rampressor est obtenu en enroulant ce concept
autour d’un rotor et en lui donnant un angle pour permettre au gaz d’entrer et de sortir d’'une

fagon analogue aux compresseurs axiaux traditionnels.

COROANUOMLNUONNNANNNNNSNY
"~ ' M=~03-05

Figure 2.9 Comparaison entre une entrée d’air supersonique linéaire et celle du Rampressor
[Lawlor et Baldwin, 2005]

Subsonic

Figure 2.10 Fonctionnement du Rampressor [Lawlor et Baldwin, 2005]
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La premiére version, le Rampressor 1, avait pour but de démontrer le concept. Comme montré
a la figure 2.11, ce prototype d’un diamétre de 29 cm était simplement usiné directement en un
alliage de titane-aluminium. Le test a été concluant en démontrant un rapport de compression
de 2.25:1 a un nombre de Mach d’entrée relatif de 1.6 et une efficacité adiabatique de 83 %
[Lawlor et Baldwin, 2005). Grice a une série d’étude numérique, le Rampressor 2 a ensuite
été congu [Grosvenor, 2007; Grosvenor et al., 2006]. Quoiqu’il posséde le méme diametre que
son prédécesseur, celui-ci a été fabriqué en utilisant 105 segments, comme montré a la figure
2.11, dans le but d’étre en mesure de changer certaines sections. Cette version a démontré
expérimentalement un rapport de pression de 7.8:1 a un nombre de Mach d’entrée relatif de
2.7 [Grosvenor et al., 2008] et avec une efficacité prédite semblable aux compresseurs actuels
(aucun chiffre officiel d’efficacité n’est reporté par Ramgen Power System). Par contre, la
performance du Rampressor dépend beaucoup du contréle du jeu radial entre le rotor et le
stator. La complexité de cet ajustement fin est actuellement considérée non raisonnable pour
un produit par Ramgen Power System et des stratégies de mitigation doivent étre mises en
place, tel qu’un carénage en rotation avec le compresseur pour éviter les fuites en bout de pale
[Grosvenor et al., 2008].

21

(a) ®

Figure 2.11 (a) Rampressor 1 et (b) Rampressor 2 [Lawlor et al., 2008]
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Comme les entrées d’air supersoniques linéaires, le Rampressor doit étre démarré pour
atteindre son point d’opération. Le col ne pouvant étre varié, une dépression est créée dans
I’entrée d’air pour permettre d’avaler ’onde de choc. Aussi, lorsque la pression a la sortie est
trop élevée, le rotor peut retourner en mode non-démarré. Ce procédé a été observé avec le
Rampressor ; méme s’il survient soudainement, il ne provoque pas de grandes vibrations ni

d’autres effets négatifs [ Grosvenor et al., 2008].

2.2.2 Chambre de combustion

La principale particularit¢ de la chambre de combustion est qu’elle doit tenir compte de
I’accélération centrifuge extréme causée par la grande vitesse de rotation. En effet, la
combustion génére une grande variation de densité entre les réactifs et les produits, et en
présence d’une accélération importante cela entraine une grande différence entre les forces de
volumes des produits chauds et des réactifs froids. Ces différences de forces poussent les
bulles de gaz briilés a « flotter » sur les gaz non-briilés, ce qui améliore le mélange des réactifs

et des produits et donc augmente la vitesse de propagation de la flamme.

La premiére expérience ayant été réalisée sur le sujet consistait a faire tourner un cylindre
rempli d’un mélange propane-air et d’allumer une extrémité [Lewis, 1973]. En mesurant la
vitesse de flamme en fonction de ’accélération centrifuge, il a été observé que le mécanisme
de propagation de la flamme par le phénomeéne de flottaison domine a partir d’une accélération
de 200 g. Récemment, une étude expérimentale a permis d’observer le phénomeéne jusqu’a une
accélération dépassant 10 000 g [Lapsa et Dahm, 2009]. Pour ce faire, un mélange propane-air
a été propulsé dans un canal courbé auquel était assujetti un stabilisateur de flamme (figure
2.12). En variant la vitesse du mélange jusqu’a 80 m/s, I’accélération centrifuge peut dépasser
10 000 g.
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Allumage N

Stabilisateur
de flamme

(a) (b)

Figure 2.12 Schéma de I’expérience avec le stabilisateur de flamme a ’extérieur (a) et 4
Pintérieur (b) [Lapsa et Dahm, 2009]

Tout comme P’expérience de Lewis [Lewis, 1973], il a ét¢ démontré que ’effet de flottaison
est dominant pour des grandes accélérations, et ce jusqu’a la limite testée. Un objectif
supplémentaire de cette étude était de démontrer que le stabilisateur de flamme doit se situer a
I’extérieur de la courbe pour que la propagation de la flamme soit bonne. En effet, comme les
produits sont plus chauds, donc moins denses, ils ont une tendance a « flotter » sur les réactifs
froids et a se diriger vers le centre. Ceci permet donc d’améliorer la vitesse de propagation de
la flamme puisque la bulle de feu a I’extérieur est accélérée vers I’intérieur et traverse donc la
hauteur de la chambre de combustion plus rapidement. Ce phénomeéne est montré avec la
comparaison entre le stabilisateur de flamme intérieur et extérieur de la figure 2.13. A
I’inverse, si le stabilisateur de flamme se situe a I’intérieur de 1a courbe, la flamme a tendance
a se stratifier a partir d’une accélération d’environ 1100 g. Ceci entraine une partie du mélange

a sortir du canal non-briilé, ce qui limite 1’efficacité de la combustion.

(a) ®)

Figure 2.13 Comparaison d’un stabilisateur de flamme extérieur (a) et intérieur (b) par
chimiluminescence {Lapsa et Dahm, 2009]
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En somme, l’accélération centrifuge permet d’augmenter significativement la vitesse de
propagation de la flamme a condition que la flamme soit maintenue a I’extérieur du champ

pour qu’elle se propage vers I’intérieur.

2.3 Moteur rotatif a statoréacteur

L’idée de placer des statoréacteurs en rotation a été explorée pour la premiére fois en 1950.
Cette premiere expérience consistait a fixer des statoréacteurs fonctionnant en mode
subsonique au bout des pales d’un hélicoptére pour faire tourner le rotor [Gessow, 1950].
Malgré les avantages qu’apportait ce concept, il n’a pas été retenu puisque les pales ne

euvent pas dépasser la vitesse du son, ce qui limite I’efficacité des statoréacteurs.
p

Depuis ce temps, quelques concepts ont été développés, dont le R4E a I’étude. L’idée derriére
tous ses concepts est la méme, soit d’entrainer 2 ou plusieurs statoréacteurs a une grande
vitesse de rotation puis de convertir la poussée en couple pour générer de la puissance.
D’abord, les statoréacteurs étaient placés complétement tangentiellement au rotor, comme
I’hélicoptére ou le premier concept de Ramgen. Les concepts récents placent plutdt les
statoréacteurs avec un faible angle pour maximiser le nombre de propulseurs tout en évitant
que D’entrée d’air soit contaminée par I’échappement du statoréacteur précédent, comme le

propose le concept de base du R4E (figure 2.14).

Le seul de ses concepts a avoir été testé jusqu’a présent est le Ramgen [Chenevert et al., 2002]
qui avait pour objectif de produire de I’électricité avec une grande efficacité. Deux autres
concepts ont tout de méme été retenus dans le cadre de cette revue de littérature, soit le Inside-
Out Rotary Ramjet Turbogenerator [Dahm, 2010] pour sa géométrie favorisant la combustion,

et le Micro Rotating Ramjet pour sa grande simplicité [ Dejiang, 2008].
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Figure 2.14 Concept de base du R4E [Plante, 2001]
2.3.1 RAMGEN

La compagnie Ramgen Power System a été fondée en 1992 dans le but de concevoir un moteur

rotatif & statoréacteur pour produire de I’électricité avec une grande efficacité. L’idée était de

transformer la grande vitesse en pression par une série d’ondes de choc, comme le montre la

figure 2.15. Ensuite, un carburant est injecté et brilé dans I’écoulement subsonique au centre.

Finalement, la tuyére aprés le second col détend les gaz a une vitesse supersonique. Comme

un statoréacteur linéaire, la variation de quantité de mouvement entre ’entrée et la sortie

génére une poussée qui est ensuite convertie en couple. Dans I’optique de créer un moteur de

2.8 MW, un rotor de prés de 1.83 m (6 pi) de diamétre a été fabriqué et testé sur un banc

d’essai, tel que montré a la figure 2.16 [Kendrick et al., 2003].
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Figure 2.15 Fonctionnement d'un statoréacteur du Ramgen [Kendrick et al., 2003]

Figure 2.16 Rotor du Ramgen et montage expérimental complet [Lawlor, 2002]

Les résultats expérimentaux montrent que la combustion était incompléte puisque le
stabilisateur de flamme était situé a D’intérieur de 1’écoulement, ce qui entrainait une
stratification de 1’écoulement due a 1’accélération centrifuge (section 2.2.2). Il semble que ce
soit pour cette raison que le moteur n’a pas été en mesure de générer une puissance nette. En
effet, le démarreur devait continuer de fournir une puissance importante méme si le moteur
était allumé, comme le montre la figure 2.17. Pour tenter de palier au probléme, des

générateurs de vortex ont été installés pour tenter de favoriser le mélange d’obtenir une
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combustion plus compléte du mélange. Par contre, comme le montre

des analyses numériques

de la figure 2.18, la flamme ne parvient pas a se propager jusqu'a la paroi exténieure.
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Figure 2.17 Variation des paramétres durant I’accélération d’un test typique du Ramgen
[Ramgen Power System, 2001}
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Figure 2.18 Contour des températures d'une analyse numérique du stabilisateur de flamme

[Kendrick et al., 2003}
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A la suite des difficultés de combustion rencontrées, Ramgen Power Systems a décidé de
changer son approche. D’une fagon semblable aux turbines a gaz actuelles, les trois phases du
cycle ont été découplées, pour d’abord créer un moteur intégrant un Rampressor, comme

montre a la figure 2.19.

La conception de la version la plus récente, le Advanced Supersonic Component Engine
(ASCE), prédit une puissance de 1500 kW avec un ratio de compression de 30:1 et une
efficacité de 42% [Lawlor et al., 2007]. Dans cette version, 1’air est d’abord compressé avec la
technologie du Rampressor. Par la suite, un brileur fixe est utilisé, plus précisément le
Advanced Vortex Combustor (AVC) aussi développé par Ramgen pour minimiser la quantité
de NOy [Edmonds et al., 2008). Finalement, les gaz sont détendus dans des turbines qui
entrainent les compresseurs et générent la puissance utile. Par contre, comme aucune
démonstration expérimentale du concept n’est présentée, la configuration n’est pas analysée

plus en détail.

Figure 2.19 Moteur utilisant un Rampressor [Lawlor et al., 2005]
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2.3.2 Rim-Rotor Rotary Ramjet Engine (R4E)

La particularité du moteur R4E (figure 2.20) est son rim-rotor breveté [Brouillette et Plante,
2008] congu pour que les efforts centrifuges soient repris par un anneau de carbone
unidirectionnel, ce qui permet de réduire la masse du rotor et assure que les ailettes soient
sollicitées seulement en compression. Outre ces avantages concernant plutét la structure, cette
géométrie permet de retourner la chambre de combustion et d’utiliser I’accélération centrifuge
pour favoriser la combustion. De plus, cette configuration renversée élimine les problémes liés

au jeu radial entre le rotor et le stator expérimentés par Ramgen.

Pour la dynamique des gaz, la conception préliminaire du R4E [Plante, 2001] présente un
modéle de conception 1D généralisé basé sur I’approche de Shapiro [1953] qui permet de
valider rapidement différentes géométries d’ailettes selon différents parametres d’entrée, tel
que la vitesse de rotation et la quantité de carburant. Cette approche a permis de concevoir un
moteur possédant une densité de puissance de 8.7 kW/kg, comme le décrit le tableau 2.1 qui

résume les performances de la conception préliminaire.

Anneau de
Anneau de carbone
carbone
Statoréacteurs
Statoréacteur
Arbre de
sortie
Moyeu Arbre de
. . 3 sortie
Admission - =:» Echappement
Moyeu

Figure 2.20 Vue en coupe de ’assemblage du R4E et vue 3D de la pi¢ce mobile [Plante, 2001]
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Tableau 2.1 Résumé des performances de la conception préliminaire du R4E [Plante, 2001]

Diamétre (au centre de I’admission) 459 mm

Puissance nette maximale 1005 kW
Vitesse optimale 40317 tr/min
Rendement global 8.1%

Débit massique d’air 4.53 kg/s
Rapport air/carburant () 0.77

Masse rotor 214kg
Masse totale 116 kg
Puissance spécifique 8.7 kW/kg

2.3.3 Inside-Out Rotary Ramjet Turbogenerator

Pour faire en sorte que 1’accélération centrifuge joue en faveur de la propagation de la flamme,
tel que détaillé dans la section 2.2.2, le concept Inside-Out Rotary Ramjet Turbogenerator
[Dahm et al, 2006] propose, comme son nom l’indique, de complétement retourner la
configuration du Ramgen. L’idée est d’utiliser la géométrie de statoréacteurs renversés
montrés a la figure 2.21 et de les intégrer dans un anneau métallique qui contient les efforts

centrifuges.

Dans le concept global, montré a la figure 2.22, I’air est d’abord admis dans un compresseur
centrifuge complétement & gauche. Par la suite, le carburant est injecté par le centre. Ce
mélange est finalement capturé par les statoréacteurs en rotation ou s’effectue le deuxiéme
étage de compression, la combustion et la détente vers une grande vitesse, produisant ainsi une

poussée, I’énergie est finalement récupérée par un générateur.
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Figure 2.21 Géométrie renversée du statoréacteur du Inside-Out Rotary Ramjet Turbogenerator
[Dahm, 2010]
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YN /S

Figure 2.22 Géométrie compléte du Inside-Out Rotary Ramjet Turbogenerator [Dahm et al., 2006]

Concernant la combustion, cette configuration est bien plus intéressante que celle du Ramgen
puisqu’elle utilise I’accélération centrifuge plutét que de la combattre afin de maximiser
I’efficacité de combustion, comme décrit a la section 2.2.2. Aussi, en plagant les statoréacteurs
en compression, elle permet d’utiliser des matériaux plus résistants a la température, tel que
les céramiques. Par contre, la structure qui doit les maintenir en place a trés grande vitesse est

grandement sollicitée ce qui nécessite des matériaux et une géométrie particuliers.

L’objectif de ce moteur est principalement de maximiser la densité de puissance et de
minimiser le coit et la complexité. Une analyse thermodynamique est présentée pour évaluer
les performances en fonction du nombre de Mach tangentiel, mais aucun chiffre n’est avancé
quant a la densité de puissance et I’efficacité. Malgré le fait qu’aucune preuve de concept
expérimentale n’est présentée, la configuration inversée semble étre un point de départ

intéressant pour la conception de la chambre de combustion du R4E.

2.3.4 Micro Rotating Ramjet
L’analyse du Micro Rotating Ramjet [Dejiang, 2008] a pour but de démontrer la faisabilité
d’un moteur rotatif a statoréacteur miniature, soit dans I’ordre de quelques millimétres de

diamétre. Quoique I’analyse soit plutt sommaire, la configuration est intéressante puisqu’elle
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permet de placer des statoréacteurs en rotation d’une fagon planaire, en situant I’admission au
centre et la sortie tangentielle (figure 2.23). Comme aucune estimation des performances ni de
preuve de concept expérimentale n’a été trouvé sur ce moteur, la configuration n’est pas

retenu dans le cadre de la présente étude.

Echappement

Sens de rotation

Figure 2.23 Reproduction de la configuration planaire du Micro Rotating Ramjet






CHAPITRE 3
PROBLEMATIQUE

Il a été démontré théoriquement qu’un moteur rotatif a statoréacteurs offre la possibilité de
générer une trés grande puissance pour sa masse. Expérimentalement, la démonstration que la
technologie peut produire de la puissance reste & faire. En effet, la compagnie Ramgen n’a été

qu’en mesure de diminuer la trainée du rotor, mais pas de produire un couple positif net.

Actuellement, le projet de recherche dans lequel se situe cette maitrise vise 2 démontrer
expérimentalement qu’un moteur R4E est en mesure de générer une puissance nette. Le projet
implique 2 volets : (1) analyse de la structure d’un prototype R4E et (2) analyse de la
dynamique des gaz d’un moteur R4E. Les études de structure du R4E ont démontré par des
essais expérimentaux préliminaires réalisés au sein du projet de recherche que la structure
serait en mesure d’atteindre une vitesse tangentielle de plus de 1.5 fois la vitesse du son. Les
principaux enjeux qui demeurent et qui seront adressés dans cette maitrise concernent la
dynamique des gaz, soit ’écoulement du mélange d’air et de carburant ainsi que sa

combustion dans un champ gravitationnel extréme.

Pour répondre a la problématique, la question de recherche du projet de maitrise présenté est la
suivante :

Quelle est la configuration des statoréacteurs en rotation qui permet de générer une poussée ?

3.1 Objectifs

L’objectif principal est donc de démontrer expérimentalement qu’un moteur rotatif a
statoréacteur est en mesure de générer une puissance nette et trois objectifs secondaires s’en
découlent :

- Concevoir la géométrie des ailettes du moteur

- Caractériser 1’écoulement dans le moteur jusqu’a 1.6 fois la vitesse du son tangentielle

- Déterminer I’effet du champ gravitationnel extréme sur la combustion dans le R4E

27



28 CHAPITRE 3. PROBLEMATIQUE

3.2 Méthodologie

Le modeéle 1D proposé par Plante [2001] est d’abord mis & jour et utilis€ pour concevoir la
géométrie des propulseurs d’une premiére version du R4E adapté a 1’opération transsonique et
légérement supersonique. Ce prototype de 6 cm est testé expérimentalement jusqu’a sa vitesse
maximale d’opération pour valider le modéle 1D sans combustion. L’allumage est également
testé sur cette premiére version. Par la suite, un modéle numérique de la combustion est
élaboré pour concevoir une seconde version du R4E avec une bonne efficacité de combustion.
Ce prototype est finalement testé pour démontrer la combustion dans un champ centrifuge

élevé et une poussée nette des ailettes.



CHAPITRE 4
MODELE AEROTHERMODYNAMIQUE ET
VALIDATION EXPERIMENTALE

La réponse aux deux premiers objectifs liés a 1a question de recherche se retrouve dans un
article soumis a 1’American Institute of Aeronautics and Astronautics intitulé : A High Power
Density Rim-Rotor Rotary Ramjet Engine: Part 2 — One-Dimensional Aerothermodynamic
Flow Design and Experimental Validation [Picard et al., soumis]. Faisant suite a la premiére
partie de I’article concernant la structure [Rancourt et al., soumis], cet article présente d’abord
le modéle unidimensionnel qui permet de concevoir la géométrie des propulseurs. Pour le
modele 1D, la présente contribution de I’auteur se situe dans la complétion du modg¢le initial
proposé par Plante [2001] par I’ajout du transfert de chaleur, de la combustion a I’équilibre et
de I’influence de la variation des propriétés des gaz dans le moteur sur le nombre de Mach.
Une contribution clé est la prédiction plus précise de la longueur de flamme en se basant sur le
mécanisme de propagation de flamme dans un champ d’accélération centrifuge extréme,
détaillé davantage au chapitre 5 avec une validation expérimentale d’un second prototype. Une
autre contribution importante au modéle est le calcul de 1’écoulement pour tous les cas ou le
moteur n’est pas dans sa plage d’opération optimale, lors du démarrage par exemple.
Finalement, un calcul de la friction aérodynamique est intégré pour les c6tés du moteur ainsi
que pour I’extérieur du Rim-Rotor. Le modéle est ensuite utilisé pour estimer les performances
du R4E. Ces prédictions représentent une mise a jour de celles présentées par Plante [2001] en
incluant les ajouts au modéle. Les expériences réalisées avec un premier prototype du R4E
permettent de valider I’écoulement dans le moteur ainsi que 1’allumage et le maintien d’une
combustion stable. La réalisation du banc d’essai et des tests a été réalisée en collaboration
avec 1’équipe de recherche. L’auteur est responsable de la planification des tests reliés a
I’écoulement et la combustion ainsi que la prise et 1’analyse des données pour calibrer le
modele 1D.

29
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A High Power Density Rim-Rotor-Rotary Ramjet
Engine: Part 2 — One-Dimensional Aerothermodynamic

Flow Design and Experimental Validation

Mathieu Picard', David Rancourt?, and Jean-Sébastien Plante’
Université de Sherbrooke, Sherbrooke, Québec, Canada, J1K 2X9

Résumé

Le Rim-Rotor Rotary Ramjet Engine (R4E) est un nouveau type de moteur ayant le potentiel
d’augmenter significativement la densité de puissance et de réduire la complexité des turbines
a gaz conventionnelles, ce qui en fait une alternative intéressante pour le transport futur et la
génération de puissance stationnaire. Cet article présente un modéle de conception
unidimensionnel aérothermodynamique qui tient en compte les principes physiques dominants
dans le R4E: (1) la compression par ondes de choc, (2) la combustion dans un champ
centrifuge extréme, (3) les pertes visqueuses, (4) le transfert de chaleur, (5) la condition
cycliques a I’entrée et a la sortie et (6) les pertes aérodynamiques des parois externes du
moteur. Il est démontré que la conception du moteur est principalement dominée par la
combustion dans un champ centrifuge extréme. Ce phénoméne accélére la vitesse de flamme
en fonction de I’accélération centrifuge due aux forces de flottaison, ce qui permet 1’utilisation
d’une chambre de combustion trés compacte et possiblement produisant une trés faible
quantit¢ de NOx. Une version du R4E de 500 kW est congue avec le modéle et pourrait
produire 7.6 kW/kg & une vitesse tangentielle de 1000 m/s, ce qui représente plus du double de
la densité de puissance des turbines a gaz actuelles. Un prototype est testé et concorde bien
avec les modéles autant pour le momentum de I’écoulement dans les statoréacteurs que pour la

friction aérodynamique des parois externes du moteur. L’allumage du moteur est démontré
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pour une accélération centrifuge de 200 000 g et une combustion stable est maintenue pendant

1 seconde, réduisant significativement la trainée du moteur.

Abstract

The Rim-Rotor Rotary Ramjet Engine (R4E) is a new propulsion system design with the
potential to significantly improve power density and reduce complexity over conventional gas
turbines, thus making it an interesting alternative for future transportation and stationary
power systems. This paper presents a one-dimensional aerothermodynamic design model
taking into account the dominant physics of R4E: (1) shockwave compression, (2) high-g field
combustion, (3) viscous losses, (4) heat transfer, (5) inlet and outlet periodic condition, and (6)
windage losses. It is shown that engine design is primarily dominated by high-g field
combustion, which, due to buoyant forces, results in a flame velocity that rapidly increases as
a function of the g-field, leading to a very compact combustion chamber and possibly very low
NOx. A 500 kW R4E version is designed with the model and could produce 7.6 kW/kg at a
tangential velocity of 1000 m/s, which is more than twice the actual gas turbine power density.
A proof-of-concept prototype is tested and shows good agreement with the model for both
ramjet flow momentum and windage losses. Ignition is demonstrated at 200 000 g and a stable

combustion is maintained during 1 sec, significantly reducing the engine drag.

4.1 Introduction

4.1.1 Motivation

Engine power density is a key characteristic for high power, short duration applications, such
as auxiliary power units for airplanes, Personal Air Vehicles, jetpacks, and range extenders for
electric cars. The Rim-Rotor Rotary Ramjet Engine (R4E) offers the possibility to
significantly increase the power density of state-of-the-art gas turbines with its Rim-Rotor
reversed configuration that allows tangential speed of 1000 my/s, introduced in the first part of
this two-part paper [Rancourt et al, submitted].

The R4E uses a single relatively simple rotating component to realize the complete open

Brayton cycle, with potential for low cost and high reliability [Brouillette and Plante, 2008].
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In this configuration, rotating ramjets are wrapped under a high strength carbon-fiber Rim-
Rotor with a helix angle to bifurcate reactants and products, as shown in Fig. 4.1. Premixed air
and fuel enters the engine and is compressed by ram effect, converting dynamic pressure into
static pressure. The high pressure flow then burns in the combustor, under a high centrifugal
acceleration field created by the rotation of the combustion chamber. The combustion products
then expand, forming an exit stream at a higher velocity than the entering reactants. The
angular momentum variation produces torque, generating shaft power which can be converted

to mechanical or electrical work.

Flameholder

Expansion

Outlet

Combustion Combustion products

Compression
Ram effect

Inlet

Air and fuel Rim Rotor

Fig. 4.1 Rim-Rotor Rotary Ramjet Engine concept

Selection of the ramjet-shaped blade geometry requires a design model to predict the internal
flows and overall engine performance. To be accurate, the model should be based on the
dominant physics of rotary ramjet engines, such as (1) shockwave compression, (2) high-g
field combustion, (3) viscous losses, (4) heat transfer, (5) inlet and outlet periodic condition,
and (6) windage losses. Moreover, at the conceptual design stage, the design model must be
flexible and require low computational effort to evaluate the performance of various engine

geometries.
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4.1.2 Background

The early work on rotating ramjets for helicopter blade propulsion was mostly experimental
[Carpenter and Radin, 1953]. Subsonic linear ramjets were mainly designed based on one-
dimensional models considering empirical combustion efficiency and total pressure ratio
[Henry and Bennett, 1951]. Supersonic linear ramjets are designed similarly, but include a
two-dimensional or axisymmetric analysis for inlet and outlet [Hartfield et al., 2007], as seen
in typical supersonic airbreathing propulsion [Hill and Peterson, 1992]. This approach is
limited for rotary ramjet engines as it does not include periodicity, nor centrifugal

acceleration.

More recently, Ramgen Power Systems built and tested a 1.83 m diameter rotary ramjet
engine for ground power generation [Ramgen Power System, 2001]. When combusting, the
engine demonstrated a drag reduction of 43 %, but was not capable of producing net shaft
power. The design method consisted mainly in sophisticated CFD analysis required to reach
the high efficiency goal for their application. CFD analysis of the combustor showed good
agreement with experiments, revealing partial combustion due to the flameholder located on
the rotor [Kendrick et al., 2003].

The Rampressor, a supersonic compressor derived from the Ramgen engine, was designed to
compress CO, for carbon sequestration. The prototype, designed with extensive CFD analysis,
achieved a pressure ratio of 7.8:1 at a relative Mach number of 2.7 in CO,, which is in good
agreements with the predicted pressure ratio of 8:1 [Grosvenor, 2007; Grosvenor et al., 2006;

Grosvenor et al., 2008]. However, compression efficiency is not discussed.

An independent case study about the Rampressor presents a frame-by-frame analysis, where a
fluid element goes through the Rampressor in different steps [McRae and Suri, 2009]. The
model takes into account stator pre-swirl, oblique shockwaves compression and normal shock,

but friction and heat transfer are neglected.

The Inside-Out Rotary Ramjet Engine [Dahm et al., 2006] presents a small-scale reversed

configuration intended for high power density. The advantage of the reversed configuration is
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that it maximizes combustion efficiency, which is dominated by buoyancy forces over 500 g
[Lewis, 1973]. Ignited bubbles escape the flameholder located in the outer rim and travel
across the stream of unburmned fluid imposed by a centrifugal field between 10* and 107 g
[Lapsa and Dahm, 2009]. Theoretical performance of the Inside-Out Rotary Ramjet Engine is
projected using ramjet thermodynamic cycle weighted by a lumped estimation of the different
sections efficiencies: compression, combustion, and expansion. Although it gives the relation
between the tangential Mach number and performances, the method is not geometry
dependant. Furthermore, its lumped formulation does not allow the understanding of the

impact of governing losses mechanisms, such as flow friction and shock compression.

In conclusion, analytical models for rotary ramjet engines do not take into account all key
dominant physics. CFD approaches are too complex and time consuming to efficiently

compare geometries and are thus impractical at the conceptual stage.

4.1.3 Approach

This paper presents a discretized one-dimensional model for the Rim-Rotor Rotary Ramjet
Engine that is inspired from Shapiro’s 1D generalized flow theory [Shapiro, 1953]. The model
computes R4E power based on the main flow path properties for the entire discretized ramjet,
taking into account the ramjet geometry and its dominant physics, including shockwave
compression, high-g field combustion, viscous losses, heat transfer, inlet and outlet periodic
conditions, and windage losses. The model is used to predict R4E’s actual and optimum
design performances. Finally, a proof-of-concept prototype is designed and built to experiment

the windage losses, ramjet flow momentum, ignition and short period combustion.

The flow model presented in this paper predicts that the R4E could provide important
improvements over gas turbine performance by offering more than twice the power density.
Experimental results show good agreement between model predictions and measurements of
ramjet flow momentum and windage losses. Ignition and stable combustion are demonstrated
at half design speed, which represents centrifugal accelerations 10 times higher than

previously reported in the literature.



4.2 ANALYTICAL DEVELOPMENT 35

4.2 Analytical Development

Ramjet flow is modeled as a steady infinite cascade flow in a rotating reference frame, as
shown in Fig. 4.2. The mixture enters the ramjets and crosses a bow shock generated by a
finite blade radius. From the bow shock to the outlet, the flow properties are modified
according to a discretized one-dimensional generalized flow model. The flow finally exits the
engine through shockwaves and expansion fans to match the outlet static pressure. Power
generated by the ramjets can be calculated by the variation of angular momentum using the
calculated tangential inlet and outlet velocities. Net shaft power is obtained by subtracting the
windage losses from the ramjet power. An estimation of the complete engine weight allows

for the evaluation of R4E power density.
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Periodicity
condition

otation

Fig. 4.2 (a) Infinite cascade rotary ramjet engine model sections (b) 3D cross-sections view

4.2.1 Inlet Sub-Model (A to A,)

The inlet properties are calculated iteratively because of the interdependence between the bow
shock geometry and the inlet mass flow. Mass flow is first estimated neglecting bow shock
losses. In this case, the inlet flow is parallel to the suction face, as within an axial supersonic
compressor with subsonic axial flow [Lichtfuss and Starken, 1974]. Therefore, the engine
axial velocity is defined by the suction face angle and rotating speed. The static conditions at
the inlet can be calculated by isentropically accelerating the flow from atmospheric conditions
to the correct axial velocity. Inlet flow stagnation properties are determined from the static

conditions and by changing from the inertial to the rotating frame.

The average total pressure loss induced by the bow shock is calculated using the method
described by Bloch et al. [1999], where the bow shock geometry is estimated from a
hyperbola, as shown in Fig. 4.3. The average total pressure loss, (Pg,/Po;)as, is computed by
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integrating the total pressure losses along the shock between the stagnation streamline, point
B, and infinity [Klapproth, 1950]:

(4.1)

[

0

(Pozj =1~I(I—PM/Pm)dy

where Pgy/Py; is the total pressure loss obtained from the oblique shock theory and y is defined

in Fig. 4.3. Downstream Mach number, M., is determined by the continuity equation:

(n+)

[H(Yz—l)w (1)
_41____(_‘32_) ’72R72n M, i (4.2)
4, Py a %RT, M, -1 ";g‘t:;
[1+(2"~2——)M,2 '

where A is the cross section area, Py the total pressure, y the specific heat ratio, R the gas

N

constant, 7y the total temperature, and M the Mach number. Subscripts 1 and 2 denote the

proprieties before and after the shock.
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Fig. 4.3 Detached shockwaves approximated by the Moeckel method [Moeckel, 1949] (adapted
from Bloch et al. [1999])
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Since the bow shock total pressure loss reduces the mass flow, the inlet angle is necessarily
smaller than initially predicted. This decreases the axial velocity, changing the inlet Mach
number, which then affects the geometry of the bow shock. The solution is found iteratively

by varying the mass flow.

4.2.2 1D Generalized Flow Sub-Model (A, to A;)

The quasi one-dimensional generalized flow model main assumption is that the fluid
properties vary only as a function of the streamline direction and variation normal to that
streamline are negligibly small. It is therefore assumed in the R4E that [Shapiro, 1953]:
1. The fractional rate of change of area with respect to the distance along the streamline is
small.
2. The radius of curvature is large compared with the diameter
3. The shapes of the velocity and temperature profiles are approximately unchanged

along the streamline.

Starting from the downstream properties of the bow shock, flow properties at each section are
computed sequentially with the 1D generalized flow equation proposed by Shapiro [1953].
The next cell Mach number is calculated with a simple Euler derivative scheme using the
linearized Mach number variation, taking into account area change, friction, heat addition,

heat transfer, and gas properties variation.

The evolution of the local flow Mach number is given by:

am =Ml U, o WhtdD) A4Sy _, M _dy (4.3)
2| ' 4 cT D, My

14

where :
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2(1+12'—1M2)
Cl - I_MZ
1+ yM?
G=C=""m (4.4)
7M2(1+Z:—1M2J
- 2
3 I_MZ

and dh is the heat of reaction, dQ the heat transfer, cp the constant pressure specific heat, fthe

Fanning friction factor, Dh the hydraulic diameter, d/ the cell length, and M the molecular

weight.

Oblique shockwaves are included as a total pressure loss and the combustor normal shock as a

discontinuity.

Area Change

Every cell cross-sectional area is defined by its width and height perpendicular to the main
flow path measured from the engine 3D drawing, see Fig. 2. For the sections not completely
closed by walls, such as the combustor, the width is limited by the periodic boundaries with

adjacent ramjets.

Friction

Even if the apparent friction factor varies with boundary layer thickness in supersonic flow,
the model considers an average friction factor across the entire engine. The value selected as
an averaged Fanning friction factor (f) is 0.0025 [Shapiro, 1953]. This precision level is
adequate for the conceptual stage as a 25 % increase of the friction factor implies less than a
4 % decrease on the ramjet power. Hydraulic diameter (D;) is calculated by considering a
closed wall for the length of the ramjet. Moreover, the model supposes that the friction
coefficient is divided by 2 for the inlet and outlet because they are half open, as represented by
dashed lines in Fig. 4.2.



40 CHAPITRE 4. AFROTHERMODYNAMIQUE

Heat Addition

Calculating the products temperature is the first step to compute the distribution of energy
added to the flow by combustion (dh). Considering 10 species and 6 equilibrium functions, a
custom equilibrium solver is used to provide the products constituents and temperature based
on constant enthalpy and pressure [Ferguson and Kirkpatrick, 2001]. The rise in temperature
is limited to a fraction of the equilibrium temperature, defined by the combustion efficiency,
taken here as 90%. Heat is released in the flow based on a simple buoyancy model used as a

Wiebe function, see Fig. 4.4.

Rotation center I

Combustion end
Unburnt -

Products

Reactants s o

—_—
tion

Rim-Rotor Flameholder

Fig. 4.4 Buoyancy driven combustion model

In the buoyancy model, the flow is considered 2D, neglecting the effect of the flameholder
angle with the main streamline. As imagined by Lewis [1973], the flame that is stabilized
behind the step flameholder ignites a small bubble of mixture with lower density. The lower
density of the hot product bubble compared to the surrounding reactants generates a buoyancy
force pulling the hot gases toward the center of the engine. Assuming that the flow is inviscid
and neglecting Coriolis effects, the bubble trajectory is obtained by combining the acceleration

caused by the buoyancy force and the flow speed as:

y= —2-ab — 4.5
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where a; is the buoyancy acceleration and U the combustor inlet velocity. The buoyancy can

be replaced by applying the Newton second’s law on a particle of fluid to obtain:
1 2
y-_‘—(aC M)x_ (4.6)

where a. is the centrifugal acceleration, p the products density, and 4p the difference between
the products and reactants density. By replacing the centrifugal acceleration, the trajectory is

obtained as a function of the angular speed, w, and the engine radius, R:
2 2
y=1(sz_%)éflL 4.7)

Experiments show that real combustion lengths are about three times the lengths predicted
from the inviscid buoyancy model up to the limit tested of 11 000 g [Lapsa and Dahm, 2009].
The difference is most likely due to unconsidered viscous effects. Since the acceleration in the
R4E can exceed this value, the buoyancy model is further validated with a Fluent® CFD code,
using a simple k-g turbulence solver as used in similar applications [Kendrick et al., 2003].
The CFD model shows a difference of less than 10 % on combustion length compared to

experiments on propane by Lapsa and Dahm [2009].

Figure 4.5 shows the centrifugal acceleration influence on the combustion chamber flow for a
combustor inlet velocity of 120 m/s. A line is superposed on the 10 000 and 200 000 g cases to
compare CFD to the buoyancy model, including a correction factor of 3 on length for viscous
effects. The buoyancy model shows good general agreements up to 200 000 g, which
corresponds to 80 000 RPM for the 6.5 cm diameter prototype tested experimentally. A
recirculation zone on the inner rotor appears in the CFD analysis for centrifugal acceleration
values greater than ~ 200 000 g. Although the centrifugal acceleration can exceed 1 million g
for the 21 cm prototype that will be presented in section 4.4.1, the buoyancy model is
extrapolated from this to predict performance. Since this validation is beyond the scope of this

work, further investigation is needed to fully understand combustion in high-g fields.
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Buoyancy model

(a) 10 000 g

Buoyancy model

(b) 200 000 g

Recirculation zone

(c)400000 g

Fig. 4.5 (a) CFD compared to buoyancy model for 10 000 g (b) 200 000 g comparisen (¢)
Recirculation phenomenon at 400 000 g

Heat Transfer

The heat transfer coefficient is computed based on the Colburn equation for turbulent flow in a
smooth pipe [Cengel, 2006]. The heat transfer rate is calculated with an estimated pessimistic
low wall temperature of 400°C for the combustor and outlet to take into account the worst case
scenario where the metallic hub conducts quickly the heat generated from combustion. This is
a conservative approximation since in a real version, the blades would be made from ceramic,
which would minimize heat transfer. Further work is needed to fully model heat transfer in the
R4E.
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Oblique Shockwaves

The flow downstream the bow shock slows down due to an area reduction from A; to A;. The
inlet is designed to compress the flow through oblique shockwaves. This provides a robust
design compared to supersonic isentropic compression since oblique shocks are likely to be
present anyway due to the presence of boundary layers. The model calculates the oblique
shockwave needed to decrease the inlet Mach number down to the throat Mach number and
consequently adjusts the geometry. If a single oblique shock is insufficient, the geometry is
modified to incorporate a series of oblique shocks with a maximum flow turning angle of 15°
for each shock, selected to compress with a maximum of three oblique shocks up to an inlet
Mach number of 3. Finally, total pressure losses induced by oblique shocks are distributed

uniformly into all cells between A; and Aj.

Normal Shock Position

The second throat in a Ramjet needs to be sonic to obtain a supersonic outlet at the desired
operation point. Therefore, the necessary total pressure loss drives the normal shock position
between Az and Ay, in order to reach sonic condition at the second throat (Ag). The position of
the normal shock is determined iteratively by assuming that the flow properties across the
shock change instantaneously between two cells, which accurately represents the inherent

discontinuity of shockwaves.

4.2.3 Outlet Sub-Model (A, to Ag)

The R4E gross shaft power is found from angular momentum balance, as expressed in the

following equation [Gerhart et al., 1992]:
W =nmo(ryg-nv,) 4.8)

where W is the power, m the mass flow, @ the angular velocity, r the mean radius, and v, the
tangential velocity in the inertial reference frame. Subscripts 1 denotes the inlet and 8 the

outlet.
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Outlet velocity is taken when the outlet static pressure meets atmospheric pressure. For the
under-expanded case, expansion fans followed by shock waves turn the flow toward the
rotation axis, as described by Lichtfuss et Starken [1974]. For the over-expanded case, oblique

shocks followed by expansion fans cause the flow to become more parallel to the rotor.

The combined effects of the outlet angle variation and oblique shock pressure losses change
the nozzle power ratio, defined as the output gross shaft power divided by the power for a
perfectly expanded nozzle. As shown in Fig. 4.6, the nozzle efficiency is high for both under
and over-expanded cases. The nozzle power ratio can exceed 100 % for the over-expanded
case due to a beneficial angle change that increases the tangential velocity in addition to the
low total pressure loss of weak oblique shocks. The operating point is conservatively selected

15 % over expanded to minimize the risk of a normal shock within the nozzle.
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Fig. 4.6 Nozzle power ratio for a nozzle total pressure of 800 kPa and a final static pressure of
101.3 kPa

If oblique shocks cannot match the static pressure, a normal shock appears in the divergent. If
the normal shock does not cause a sufficient pressure increase to match the outlet pressure, the
ramjet second throat is subsonic and the outlet pressure drives the combustor normal shock

position in this case.

4.2.4 Off-Design Operation
The ramjets are considered supersonic and started at their design point. However, off-design

performance is important in many circumstances, such as during starting ramp-up.
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Unstart

To reach the started mode, the normal shock in front of the inlet has to be swallowed and
stabilized in the combustion chamber. Before reaching this condition, the inlet bow shock is
replaced by a normal shock allowing the subsonic flow to adjust. The model adjusts the mass
flow to reach M = 1 at the first throat and suppresses the oblique shockwaves. Sections from

A3 to Ag are identical to the normal operation mode.

Subsonic

The subsonic mode can be divided in two modes depending if the first throat is choked or if
the engine is completely subsonic. In the first case, the model determines iteratively the mass
flow to reach M = 1 at A; and uses the normal operation model from Az to Ag. On the other
hand, if the engine is fully subsonic, the 1D generalized flow model is used without

shockwaves and the mass flow is determined to match the outlet static pressure.

4.2.5 Windage Losses

The high tangential velocity intrinsic to rotary ramjet engines induces important windage
losses. A cylinder model is used for the outside surface of the Rim-Rotor and a disk model for

the front and back sides of the engine.

The Rim-Rotor is modeled as a flat plate with the following empirical relation for drag, as it

shows good agreement with experimental results [Saint-Raymond et al., 2008]:

0.455
Cp=— e 4.9)
(log(Re,)

where Cp is the drag coefficient and Re; the Reynolds number based on the unwrapped Rim-
Rotor length as the characteristic dimension. Power losses based on this drag coefficient are

given by:
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@
log(2zR’w/v)

P =[0455pL7R" | (4.10)

2.58

where p is the surrounding gas density, L the width, R the radius, o the angular velocity, and v

the dynamic viscosity.

The engine sides are modeled as open disks since Etemad et al. [1992] observed no gap size
effect at high speed. Neglecting the ramjet inlet and outlet areas, power losses can be

expressed for each side by:

1

Pdlsk=_5 m

pR’ o 4.11)

where the moment coefficient (C,;) can be expressed by an empirical relation based on the

Reynolds number (based on the disk radius), Reg, [General Electric Company, 1969]:

Re, <10°—C, ""120—743
e‘:) 491 *-12)
RCR >106 —)Cm =———'———2-?§'
log(Reg )™

At high speed, the model tends to overestimate the experimental results, as observed by
Etemad et al. [1992]. On the other hand, roughness significantly increases the windage losses.
Recent research shows that the moment coefficient almost doubles with a 75 micrometers
stator roughness [Bruckner, 2009]. Further investigation is needed to fully understand high
speed windage in the R4E application.

4.2.6 Complete Engine Weight Estimation
As one of the main objectives is to compare the power density of the R4E to that of an actual
gas turbine, the complete weight of the R4E has to be estimated, including rotor, structure,

gearbox, and accessories. Rotor weight is based on 3D drawings made for the 65 mm diameter
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proof-of-concept prototype. For larger diameters, the weight is scaled to the cube of the
diameter. Bearings and surrounding structure weight is based on a CAD packaging and
represents 3 times the rotor weight. Finally, a gearbox and accessories weight of 100 g/kW is
estimated based on typical 500 kW scale gas turbine weight distribution. At this scale, gearbox

and accessories represent approximately 30 % of the complete engine weight.

4.2.7 Model Validation

The 1D model is validated by comparing the model to three well-known flows. For the
isentropic area variation, a pipe of 100 cells decreases isentropically the Mach number from
2.5 to 1.25 with an area reduction from 2.52 to 1. For the Fanno flow, the Mach number is
equally reduced from 2.5 to 1.25 in a I cm diameter pipe within a length of 38.5 cm using a
friction factor of 0.002. The Rayleigh flow is applied similarly. Numerical errors of less than

0.5% are observed for the three cases.
The effect of the number of cells on numerical convergence is validated for a 500 kW engine,
as summarized in Table 4.1. A number of 4500 cells is selected since it gives low computation

time (10 s) and minimal convergence error.

Table 4.1 Number of cells convergence

1 rotor ramjet flow

Number of cells momentum, kW Relative error, %
1250 364 2.2
4500 359 0.8
9000 357 03
18000 356 -

4.3 Analytical results

The 1D model is used to design a high-speed R4E version to evaluate the potential of the
technology, in particular showing the significant increase in power density over actual gas

turbine. The gas properties along the ramjets for this high-speed R4E are then presented to
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show the effect of the various flow physics. Finally, the technology limits are discussed by

varying parameters and comparing efficiency and output shaft power.

4.3.1 High-Speed R4E Design
The model is used to design a 500 kW version of the R4E, as presented in Table 4.2. The

tangential velocity is limited to 1000 m/s, the maximum velocity achievable by an optimized
design using carbon-PEEK Rim-Rotor and carbon-carbon blades inside [Rancourt et al.,
submitted]. Windage losses are taken to be 35% higher than the model to account for
imperfect surface roughness, and the rim-rotor surrounding gas density is assumed to be
reduced by 50% compared to air, both inferred from experimental observation, as shown in

section 4.4.

Table 4.2 High-speed R4E version geometry and predicted performance

Mean inlet diameter 17 cm
Rim-Rotor outside diameter 2l cm
Length 6.6 cm
Rotor weight 1.9 kg
Ramjet Power 720 kW
Windage losses 220 kW
Efficiency (no windage losses) 21 %
Efficiency (with windage losses) 14 %

Table 4.3 shows that the power density could be twice that of same scale gas turbines,
including the gearbox and accessories weight. Improvements in gearbox and accessories could
further increase power density since the rotor section is more than 7 times lighter than

conventional gas turbines.



4.3 ANALYTICAL RESULTS 49

Table 4.3 Power density comparison between R4E and 500 kW gas turbines

Power density Power density
Engine (rotor section),  (with gearbox and accessories),
kW/kg kW/kg
R4E (prediction) 32 7.6
Pratt PT6A-66 4.4 3.1 [U.S. FAA4, 2007]
Rolls-Royce RRS00 4.7 3.3 [Rolls-Royce, 2009]

4.3.2 Properties along the Ramjet

The model computes flow properties along a ramjet for an inlet Mach number of 2.8, as
presented in Fig. 4.7. In the rotating frame, friction on the suction face induces losses,
followed by oblique shocks which induce an important pressure loss and a Mach number
decrease (A; to Aj). After the first throat (Aj), the flow slightly accelerates and crosses the
normal shock. The flow is then subsonic and decelerates in the divergent to reach M = 0.3 and
a pressure ratio of 11:1 (at As). Combustion takes place at constant pressure at those desired
conditions, raising the total temperature without exceeding acceptable temperatures for
ceramics in steady state operation. The flow accelerates to M = 1 at the second throat (A¢) and
expands to match atmospheric pressure. Outlet speed is much higher than the inlet speed due

to heat added from combustion, even with heat transfer decreasing the total temperature.

Mach Number
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Fig. 4.7 Flow properties through the ramjet in the rotating reference frame for an inlet
tangential velocity of 1000 m/s: (a) Mach number, (b) velocity, (c) static pressure, (d) total
pressure, (e) static temperature and (f) total temperature

4.3.3 Parameter Analysis

The effect of various design and operation parameters on efficiency and output power is
studied to evaluate the potential of the technology. A 21 cm diameter R4E is designed with
different ramjet geometries for 10 different tangential velocities from 560 to 1400 m/s. For
each of those conditions, blade shape is optimized to maximize power density. Figure 4.8
shows the R4E efficiency as a function of tangential speed. The top curve represents the
efficiency for an ideal thermodynamic Brayton open cycle for a ramjet without any

shockwaves given by:

-1,
77,,,=l—(l+7TM§)' (4.13)

where M, is the inlet Mach number. Loss mechanisms are added one by one to understand
their relative importance. Heat addition effect represents the intrinsic pressure losses and
changes in gas properties due to combustion. Kinetic energy remaining in the outlet flow is a
major loss due to the use of a pure reaction engine. Friction in the engine is an important loss
and increases significantly with speed. The combination of bow, oblique and normal shocks
also account a few percent losses but this remains relatively constant due to the optimized
geometry which keeps the normal shock weak. Heat transfer is of small importance, even for

the pessimistic approximation taken. Finally, at high speeds, windage friction is the most
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considerable loss mechanism. Drag reduction is therefore essential to obtain adequate

efficiency.
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Fig. 4.8 Effect of loss mechanisms on R4E efficiency for an optimized ramjet geometry with a
rotor of 21 cm and hydrogen ¢=0.5

Windage also has an important effect on power density, as shown in Fig. 4.9. Actual structural
strength [Rancourt et al., submitted] limits the complete engine power density to 5.7 kW/kg
when drag is reduced by half. R4E power density could be increased to 7.6 kW/kg, by
structure optimization using a carbon-fiber Rim-Rotor combined with carbon-carbon blades,
as shown by Rancourt et al. [submitted]. Furthermore, R4E power density could reach
8.5 kW/kg if windage losses were reduced sufficiently to make them negligible. This
represents a valid estimation of the technological limit since further increasing speed would
decrease efficiency due to other speed dependent loss mechanisms, such as flow friction and

shockwaves.
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Fig. 4.9 Effect of windage losses on power density

Ceramics blades could allow for an increase in the inlet turbine temperature, leading to
improved thermal efficiency, greater output power, and reduced emissions of NOx and CO
[Price et al., 1999]. To introduce ceramics blades in conventional gas turbines, high strength
blades are needed to resist centrifugal loads, which limit the maximum temperature. As an
example, the temperature was limited to 1394 K for silicon nitrides in a recent study on
turbine blades of a conventional gas turbine due to two different failure modes: fast fracture
and slow crack growth [Jimenez et al., 1998). Those two primary failure modes are suppressed
in the R4E concept, since the blades are loaded in compression. This would allow for the use
of higher temperature ceramics, such as reaction-sintered SiC which can operate up to 1800 K
[Chen et al., 2002]. Therefore, an equivalence ratio of 0.5 could be used without cooling (Fig.
4.10). Higher power density could even be reached by using cooling or other high-thermal

resistance materials.
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Although the temperature is high, NOx production could be kept low due to the residence time
in the combustion chamber of less than 1 ms. Previous research shows that NOx can be

reduced by as much as a factor of 6 with shorter residence time [Driscoll et al., 1992].
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Fig. 4.10 Effect of temperature on output power

4.4 Experimental results

4.4.1 Proof-of-Concept Prototype
The prototype consists in CNC machined ramjets in an aluminum hub, wrapped in a carbon-
PEEK Rim-Rotor containing the flameholder, as shown in Fig. 4.11. A spark ignition system

is used to ignite the premixed air-hydrogen flow in the single combustion chamber.
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57 mm

Fig. 4.11 Proof-of-concept prototype

4.4.2 Experimental Setup

The tested prototype is accelerated by a Garrett GT-15 automotive turbocharger up to 200

kRPM. The turbine power is measured with an energy balance:
W = e AT, (4.14)

where W is the turbine power, the mass flow, and AT, the temperature difference between
the inlet and outlet. Heat transfer is neglected as the measurements are taken in steady state
and the turbine housing is insulated with 5 cm of urethane foam. An estimated 7 % of the
turbine power is subtracted for journal bearing losses to compute the power delivered to the
prototype. This measurement method provides sufficient accuracy at this proof-of-concept

stage.

A machined aluminum manifold directs the flow into the rotating ramjets (Fig. 4.12). A series
of sensors monitor the main flow properties before and after the engine: (1) mass flow using
an automotive hot-wire, (2) static pressures of the inlet and outlet with 1.5 mm (1/16"') O.D.
tube flush-mounted to the wall, (3) temperatures at inlet and outlet with small thermocouples,

(4) outlet tangential velocity with a pitot tube facing parallel to the tangential direction.
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Fig. 4.12 Cross-section of the test bench fluid module

Inlet axial speed is calculated from the mass flow and inlet properties. Ramjet power is
calculated with angular momentum variation as in the model, where the outlet swirl is
obtained from the pitot tube and the inlet swirl is supposed to be zero. Energy balance
confirms the measurement techniques in steady state, neglecting heat transfer and difference

between inlet and outlet specific heat, as:
E=m(c,(T,-T,)+0.5(v; - v})) (4.15)

where v; and v; are the inlet and outlet velocities. Although the outlet velocity is used in both
equations, the energy balance gives a good validation because the temperature variation term
represents about 80 % of the equation’s right-hand side. A mass flow controller and sensor
completes the fluid module by injecting hydrogen in the pipe about 20 cm before the engine

inlet to insure good mixing with air.
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4.4.3 Windage

The windage losses on the Rim-Rotor and engine sides are calibrated with a prototype without
ramjet blades. The windage power measured at different rotating speeds in steady state is 30-
35% higher than the model, as shown in Fig. 4.13. This difference may be explained by the

roughness of the carbon Rim-Rotor and machined aluminum hub.
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Fig. 4.13 Experimental windage losses of the prototype without ramjet blades compared to
smooth rotor model

To increase the R4E performances, windage can be reduced by filling the windage cavities
with a low density gas or by creating a partial vacuum. Using H; fuel could be an effective and
practical method when with the potential to reduce windage losses by more than 90 %. To
demonstrate the effect of the surrounding gas density on windage, a helium-air mixture is
experimented. A mixture containing 80 % helium and 20 % air reduced the windage losses by

a factor of two compared to air for an aluminum hub up to 180 kRPM.

4.4.4 Ramjet Flow Momentum

Measured mass flow is 30 % less than predicted by the model. This difference could be
explained by the unaccounted boundary layers developed in the test bench intake manifold and
prototype. When using the measured mass flow in the model, the measured ramjet drag

matches with the predicted value, as seen in Fig. 4.14. This implies that the outlet velocity is
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well predicted by the model, since the ramjet drag is only dependent of outlet velocity and

mass flow for a given rotational speed, as expressed by equation (4.8).
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Fig. 4.14 Ramjet drag comparison between model and experimentation

4.4.5 Ignition and Combustion

To validate the possibility of ignition and combustion in the R4E high-g field, the engine is
ignited at 80 kRPM and the combustion is maintained for a second before the hydrogen is
stopped to prevent prototype meltdown. Combustion occurred reliably, generating an engine
acceleration of 1000 RPM/s while maintaining air pressure in the driving turbine. This
additional torque is provided by a ramjet drag reduction of 30 % observed by the significant
increase in outlet tangential velocity, as shown in Fig. 4.15. The fact that the engine did not
produce thrust could be explained by the low temperature of the hub that implies important
losses due to heat transfer and reduced combustion efficiency due to quenching, resulting in a
low outlet temperature of 225 to 350 °C (Fig. 4.16). Although further work is needed to
improve combustion efficiency, ignition and stable combustion were demonstrated in a

centrifugal acceleration of 200 000 g.
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Fig. 4.16 Measured outlet temperature variation during combustion at 80 kRPM

4.5 Summary and Conclusions

A one-dimensional aerothermodynamics discretized design model is developed to predict the
performances of the novel Rim-Rotor Rotary Ramjet Engine. This geometry-dependant model
takes into account all the major physical effects: periodic inlet and outlet, friction, high-g field

combustion, heat transfer, shockwaves, and windage losses.
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The model is used to design a 500 kW engine and predicts a power density of 7.6 kW/kg.
A parameter analysis reveals that the most important loss mechanisms are the energy in the
outlet flow and the windage losses, followed by friction and shockwaves. It is also shown that

the use of ceramic blades would allow an operation up to an equivalence ratio up to 0.5.

A proof-of-concept prototype is tested up to a tangential velocity of 540 m/s. Windage losses
are 35 % higher than predicted, but can be easily reduced by more than half by using light
gases to fill windage cavities. The mass flow in the engine is 30 % lower than expected, owing
to neglected boundary layers in the intake manifold. Ramjet drag agrees with the model when
using the measured mass flow. Finally, ignition and stable combustion are demonstrated at

half design speed.

The Rim-Rotor Rotary Ramjet Engine appears to be a promising alternative to conventional
gas turbines between 500 kW and S MW. The R4E offers more than twice their power density
while decreasing costs and increasing reliability due to its low number of rotating parts. The
reversed configuration of the Rim-Rotor would allow the use of high-temperature ceramics,
significantly increasing the inlet turbine temperature and thus power and efficiency. The R4E
high-g field short combustion chamber minimizes the residence time, keeping NOx production

at a very low level.

The R4E presented in this study is designed to produce shaft power that can be mechanically
coupled through a high speed gearbox or produce electricity with a high speed generator, both
needing further development. However, the R4E could also be designed to match actual
components, such as a low pressure turbine to generate low speed shaft power for a generator

or a propeller. The R4E could also be used as a turbojet to directly produce thrust.
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CHAPITRE 5
COMBUSTION — MODELISATION ET
VALIDATION EXPERIMENTALE

L’accélération centrifuge élevée a laquelle est soumis I’écoulement dans le moteur modifie
complétement la dynamique de la combustion dans le R4E. A la lumiére des résultats obtenus
durant les essais expérimentaux ainsi que les résultats de Ramgen Power System, la
combustion semble étre la problématique la plus importante pour permettre a un moteur rotatif
a statoréacteur de produire une puissance nette. Ce chapitre présente la démarche utilisée pour
modéliser et valider la combustion dans le champ centrifuge extréme du R4E. Le modéle est
d’abord calibré en se basant sur les seules données présentes sur le sujet dans la littérature.
Puis, la chambre de combustion est modélisée en 2D pour comparer simplement avec le cas
dans la littérature. Le modele 2D est ensuite utilisé pour prédire le comportement de la
combustion dans les conditions du moteur. Finalement, une seconde version du prototype
permet de valider expérimentalement 1’efficacité de combustion ainsi que la possibilité de

générer une puissance des ailettes positive.

5.1 Modélisation

La modélisation 2D, présentée briévement dans a la section 4.2.2, permet de visualiser
simplement la propagation de la flamme et de comparer avec les données de la littérature
[Lapsa et Dahm, 2009]. Similairement a cette expérience, ’idée du modéle 2D est de
remplacer 1’accélération centrifuge créée par la rotation de ’écoulement en imposant une
accélération latérale (figure 5.1). De cette fagon, la propagation de la flamme peut étre simulée
sans limites pour représenter le plus fidélement possible les conditions dans la chambre de
combustion du R4E. Pour ce faire, les paramétres de combustion et de turbulence ainsi que la
dimension des cellules sont d’abord choisis. Le modéle 2D est ensuite validé a partir des
résultats de Lapsa et Dahm [2009]. Finalement, la propagation de la flamme dans le R4E est
simulée et les résultats obtenus sont comparés avec le modéle de flottaison présenté dans la

section 4.2.2.

61



62 CHAPITRE 5. COMBUSTION
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Figure 5.1 Comparaison entre I’accélération centrifuge (a) générée par le rayon de courbure et
(b) simulée

La simulation est effectuée avec le logiciel FLUENT™ pour sa capacité a tenir compte de la
propagation de la flamme dans la chambre de combustion ainsi que sa simplicité d’utilisation.
La simulation est effectuée en régime permanent en ajoutant la composante d’accélération
latérale susmentionnée. Le modele de turbulence est le k-e standard tel qu’expliqué a la
section 5.1.1. Pour les espéces, le modéle de combustion partiellement prémélangé présenté a
la section 5.1.2 est choisi. Pour les conditions frontiéres, une vitesse est imposée a 1’entrée de
la chambre de combustion, avec les paramétres de turbulence, la température et la quantité de
carburant par rapport a I’air. Une pression est imposée a la sortie. Finalement, pour ce qui est

des méthodes de solution, le deuxi¢me ordre est choisi pour tous les paramétres.

5.1.1 Turbulence

Tout comme le modéle 1D pour la conception compléte du moteur, le modéle numérique a
pour but de déterminer la viabilité du concept du R4E. Pour se faire, le modéle recherché doit
étre avant tout rapide et flexible. Il doit également étre valide, mais 1’objectif principal n’est
pas d’obtenir la meilleure précision possible. Pour ces raisons, le modéle de turbulence choisi
est le modele k-€ standard, donnant des bons résultats dans un délai raisonnable. La difficulté
est principalement de choisir les bonnes conditions limites a I’entrée de la chambre de
combustion. Ces conditions seront déterminées a partir des valeurs pour un écoulement

développé dans un tuyau. Cette approximation est réaliste pour la validation a partir de
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I’expérience de Lapsa et Dahm [2009]. Quant a la chambre de combustion dans le moteur, la
turbulence devrait étre plus importante et donc la vitesse de flamme plus rapide, vu la

compression par onde de choc. L’approximation développée est donc pessimiste dans ce cas.

Pour calculer les valeurs de k et € pour un profil développé, il faut d’abord calculer I’intensité

de la turbulence (/) donnée par :
I=0.16Re, * (5.1)

ou Rep est le nombre de Reynolds basé sur le diamétre hydraulique du tuyau (Dy). Basée sur
I’intensité de turbulence, I’énergie cinétique de turbulence (k) peut étre calculée pour la

condition limite :

k =%(U1)2 (5.2)

ol U est la vitesse moyenne a I’entrée de la chambre de combustion. Finalement, la dissipation

de I’énergie cinétique de turbulence compléte la condition limite :

34732
_Cl%
)

&

(5.3)

ou C, est une constante du modele, généralement 0.09, et / est la dimension caractéristique des

tourbillons qui, pour des écoulements internes, est donnée par :

1=0.07D, (5.4)

5.1.2 Modele de combustion
Le modéle de combustion partiellement prémélangé est sélectionné pour sa grande flexibilité
et la combustion a I’équilibre intégrée. Le modéle utilise la variable de progression (c) qui

passe de 0 pour les réactifs a 1 pour les produits, défini par :
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c=—+— (5.5

ou n est le nombre de produits, Y; est la fraction massique de I’espéce i et Y; est la fraction
massique de ’espéce i a I’équilibre. La propagation de la flamme est calculée selon 1’équation

de transport de la variable de progression moyenne (¢ ) [ANSYS, 2010] :

—g—t—(pE)+V~(p§E)=V-(—§lj—VE)+pSC (5.6)

ou y, est la viscosité turbulente, Sc, le nombre de Schmidt turbulent et S. le terme source de

progrés de la réaction. Ce taux de réaction est donné par :

pS,. =p,U, |V (5.7)

ou p, est la densité des réactifs et U, est le vitesse de flamme turbulente. La vitesse de flamme
est calculé selon le modéle de Zimont [1998] en fonction de la vitesse de flamme laminaire et
de I’intensité de turbulence. Pour calculer la position du front de flamme, les gaz dans la
chambre de combustion sont d’abord supposés comme étant complétement brilés, puis la
flamme est placée itérativement pour satisfaire toutes les équations, incluant celle de transport

de la variable de progression.

Dans les études présentées ici, le transfert de chaleur est négligé, donc les murs sont

adiabatiques. La température est calculée a partir de la variable de progression (c) :

T=(1-0)T, +cT, (5.8)
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ou T, est la température des gaz non-brilés et T,, est la température de flamme adiabatique.
Pour I’analyse adiabatique les variations de pression sont considérés négligeables et la masse

moléculaire est considérée constante, donc la densité est calculée selon :

AT, =P, (5.9)

ou les indices b et u signifient briilé et non-brilé.

5.1.3 Maillage

La dimension des cellules est choisie dans I’optique d’obtenir des résultats prés de la réalité
avec un temps de calcul minimal pour favoriser la conception itérative. Pour ce faire, la
combustion est simulée selon les conditions de 1’expérience de Lapsa et Dahm [2009] avec
une accélération nulle et une vitesse d’entrée de 20 m/s. Les résultats obtenus sont montrés au
tableau 5.1 et a la figure 5.3 pour cinq dimensions de cellule. Le résultat principal est la
distance (L) que prend la flamme pour rejoindre 1’autre c6té de la chambre de combustion par

rapport a la hauteur de celle-ci (H). La convergence de cette valeur est montrée a la figure 5.2.

La dimension caractéristique choisie est 0.5 mm pour la vitesse de calcul et I’erreur inférieure
a 5 %. Un exemple de maillage avec cette dimension de cellule est montré a la figure 5.4. Pour
la simulation de la flamme dans le moteur, les cellules sont réduites proportionnellement pour
conserver le méme nombre de cellules en hauteur a ’entrée de la chambre de combustion du
moteur.

Tableau 5.1 Convergence de Ia simulation numérique

Niveau de Dimension Nombre Erreur
des cellules  de cellules L/H .
raffinement relative
(mm) total
1 2 845 7.58 24%
2 i 3228 6.61 8%
3 0.5 12912 6.29 3%
4 0.25 51648 6.1 0%
5 0.125 206592 6.1 -
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Figure 5.2 Convergence de la longueur du front de flamme
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Figure 5.3 Comparaison de la propagation de la flamme pour différentes dimensions
caractéristique de cellule
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12.7 mm

Figure 5.4 Maillage de I’entrée de la chambre de combustion pour une dimension caractéristique
de cellule de 0.5 mm

5.2 Comparaison avec la littérature

La validation du modéle numérique est effectuée a partir de la seule expérience présentée dans
la littérature concernant la propagation de la flamme dans un écoulement subissant une grande
accélération centrifuge [Lapsa et Dahm, 2009]. Tel que présenté a la section 2.2.2, cet
expérience consiste a forcer un écoulement a grande vitesse dans un canal courbé pour
produire I’accélération centrifuge la plus grande possible. Cette expérience permet de valider
que le modéle numérique tient compte adéquatement de ’accélération imposée et que la
propagation de la flamme est correctement représentée. Par contre, I’expérience est limitée a
10 000 g et le gaz utilisé est le propane. Deux hypothéses sont posées pour le modcle
numérique : (1) comme aucune limite n’a été observée avec ’augmentation de 1’accélération,
il est supposé que si le modele est valide jusqu’a 10 000 g, il I’est également pour la plage
d’opération du moteur et (2) le phénomeéne est également valide pour un mélange air-

hydrogéne.

Des simulations sont effectuées pour des vitesses allant de 4 8 60 m/s correspondant a des
accélérations de 0 & 6400 g, défini comme positif pour un stabilisateur de flamme interne et
négatif pour un stabilisateur de flamme exteme. La figure 5.5 montre une comparaison entre
les simulations et 1’expérience. Qualitativement, 1’effet de 1’accélération est correctement

représenté : 1’accélération négative accélére significativement la vitesse de flamme par rapport
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au cas sans accélération, tandis que 1’accélération positive pousse la flamme a se stratifier

contre la paroi.

(a) Expérience a.=0 (d) Simulationa.=0
(b) Expérience a. =-4455¢g (¢) Simulation a, =-4455 g
- g

(c) Expérience a, =+4455 g () Simulation a, =+4455 g

Figure 5.5 Comparaison entre ’expérience de Lapsa et Dahm [2009] et la simulation pour une
vitesse d’entrée de 40 m/s et un ratio d’équivalence 1.1

La validation quantitative est quant a elle réalisée en comparant les longueurs de flamme
adimensionalisées par la hauteur de la chambre de combustion (L/H). Les longueurs de
flamme sont mesurées a partir de 1’endroit ou la flamme commence a traverser le conduit, tel
que décrit par Kobayashi et al. [1996] (figure 5.6). Les résultats des simulations sont

superposés aux résultats expérimentaux de Lapsa et Dahm [2009], en fonction de la vitesse
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d’entrée dans la chambre de combustion adimensionalisée par la vitesse de flamme laminaire.
Comme le gaz utilisé est le propane et le ratio d’équivalence est de 1.1, la vitesse de flamme
laminaire (S;) est d’environ 0.50 m/s [Warnatz et al., 2006]. Pour les accélérations nulle et
négative, les résultats concordent avec les asymptotes vers lesquelles la valeur de L/H tend
lorsque la vitesse d’entrée tend vers I’infini. Pour I’accélération négative, le modele tend a
donner des longueurs de flamme légérement plus importantes que 1’expérience. Comme le
modéle donne des résultats plus pessimistes, il est considéré comme adéquat. De plus, le
moteur est basé sur un concept d’accélération négative qui est correctement représenté dans
les limites de la validation. Quoique des expériences soient nécessaires pour s’assurer de la
validit¢é du modeéle pour des accélérations plus importantes, FLUENT™)  semble
correctement, du moins qualitativement, tenir compte de ’accélération dans la modélisation de

la combustion.

Figure 5.6 Technique de mesure pour le rapport entre la longueur et la hauteur de la flamme
(image de la flamme tirée de Kobayashi et al. [1996])



70 CHAPITRE 5. COMBUSTION
14
12 - . -
o g © Expérience ac > 0
101 o 9/. ' O Expérience ac = 0
8 / A7 O Expérience ac <0
g & P ~—e&— Simulation ac >0
rd
6 - / /e'," ~—@— Simulation ac=0
P )// -7 —#— Simulation ac <0
41 VU&M'T.’B‘-“.&-" ---Asymptoteac<0
2 - 0 = - = Asymptote ac=0
0 1 ¥ ¥ ¥ T 1
0 20 40 60 80 100 120
urs,

Figure 5.7 Comparaison des longueurs de flamme de I’expérience et des simulations

5.3 Combustion de ’hydrogene

La seconde étape de validation du modéle est de simuler la méme expérience que Lapsa et

Dahm [2009], mais avec les dimensions caractéristiques du moteur testé, ainsi qu’avec

Phydrogéne comme carburant. Cette simulation a pour but de vérifier les phénoménes

observés dans I’expérience avec 1’hydrogéne a plus haute accélération centrifuge. En effet, en

réduisant proportionnellement les dimensions de la chambre de combustion pour obtenir la

hauteur voulue (figure 5.8), le rayon est de 2.2 cm, ce qui permet d’atteindre 186 000 g avec

une vitesse de 200 m/s a I’entrée de la chambre de combustion. Le ratio d’équivalence utilisé

est de 0.5, correspondant a une vitesse de flamme laminaire de 0.6 m/s [Warnatz et al., 2006].

0.48 cm
i

)

v

y

Accélération centrifuge
simulée considérant un
rayon de courbure de 2.2 cm

Figure 5.8 Dimensions de la chambre de combustion pour la validation avec ’hydrogéne
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Pour le cas d’une accélération nulle, la méme tendance est observée. A basse vitesse, la
longueur de la flamme par rapport a sa hauteur (L/H) augmente rapidement, tel que montré a
la figure 5.9. A plus haute vitesse, le rapport L/H tend vers une asymptote ou il augmente
linéairement avec la vitesse. Pour les grandes vitesses, la variabilité s’explique par la difficulté
a mesurer précisément la longueur de flamme puisque 1’angle devient trés faible, tel que

montré a la figure 5.10 (b).

Dans le cas de 1’accélération négative, le rapport L/H est constant sur toute la plage de vitesse
simulée, soit de 5 a 200 m/s (figure 5.9). Par contre, quoique la distance nécessaire au front de
flamme pour traverser le conduit est constante, la longueur pour que la combustion soit
compléte est de plus en plus importante 8 mesure que la vitesse est augmentée (figure 5.11). 11
serait intéressant de reproduire I’expérience avec de I’hydrogéne plutdt que du propane pour

mesurer I’effet de 1’accélération jusqu’a prés de 200 000 g.

T Y T T T T T T

0 20 40 60 80 100 120 140 160 180 200 220 240 260 280 300 320 340
urs,

Figure 5.9 Longueur de flamme en fonction de la vitesse pour la combustion de I’hydrogéne
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Figure 5,10 Distribution de température pour la combustion de I’hydrogéne pour des vitesses de
10 et 100 m/s pour une accélération nulle

54 mm

2272 K

(a) U=10m/s,a.= 467 g

(b) U=100m/s, a.= 46700 g

I YD e ns o o 4

(c) U=200m/s,a.= 186000 g

Figure 5.11 Distribution de température pour la combustion de I’hydrogéne pour des vitesses de
10, 100 et 200 m/s avec des accélérations de 467, 46 700 et 186 000 g
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5.4 Simulations des conditions d’opération

Bien que les conditions dans le moteur en opération dépassent nettement les accélérations
présentées précédemment, ces conditions sont tout de méme utilisées pour valider
numériquement que le R4E soit en mesure d’offrir une bonne efficacité de combustion malgré
I’accélération extréme. Le tableau 5.2 présente les conditions calculées a partir du modéle 1D
dans la chambre de combustion au moment de ’allumage du moteur pour une plage de vitesse
de rotation de 50 kRPM a 200 kRPM. L’accélération centrifuge dépasse 1 million de g et
pourrait atteindre 3.75 millions de g pour la vitesse optimale de 1000 m/s, soit 353 kRPM. Le
ratio d’équivalence utilisé est de 0.5, correspondant aux analyses de performances du modéele

1D.
Pour éviter la stabilisation de la flamme sur la paroi interne du moteur tel que présenté a la
section 4.2.2, un stabilisateur de flamme est placé a I’intérieur également, tel que montré a la

figure 5.12.

Tableau 5.2 Conditions de la chambre de combustion en fonction de la vitesse de rotation

Vitesse de Conditions a I’entrée de la chambre Pression de Accélération

rotation ) ) sortie centrifuge
Vitesse  Température  Pression
kRPM m/s K kPa kPa x1000 g

50 53 322 105 105 67

75 73 333 108 108 153
100 87 350 110 110 280
125 105 371 117 116 440
150 125 388 123 122 634
175 141 428 150 149 869

200 151 465 183 181 1146
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(1) Stabilisateur de (2) Stabilisateur de
flamme du moteur dans le flamme ajouté évitant
Rim-Rotor de carbone la flamme a la paroi

- f

Figure 5.12 Dimensions de la chambre de combustion 2D du moteur avec un second stabilisateur
de flamme

Les résultats des simulations montrent que la flamme se maintient dans les deux stabilisateurs
de flamme (figure 5.13). La flamme se propage ensuite du stabilisateur situé¢ dans le Rim-
Rotor pour rejoindre la paroi interne du moteur. La flamme est en mesure de traverser toute la
hauteur de la chambre de combustion jusqu’a la vitesse d’opération de 200 kRPM. Par contre,

a mesure que la vitesse augmente, la flamme est de plus en plus étendue.

Quantitativement, la figure 5.14 montre que le rapport L/H augmente en fonction de la vitesse
de rotation tandis que le modéle 1D prédit présenté a la section 4.2.2 estime une légére
diminution du rapport L/H. Ce modéle dynamique simple est basé sur 1’accélération d’une
bulle de produits chauds qui flotte vers le centre du moteur sur les réactifs froids dus au champ
centrifuge. La différence entre le modeéle de flottaison et la simulation pourrait s’expliquer par
le fait que le modéle de flottaison ne tient pas en compte de la viscosité. La différence de
tendance pourrait également étre expliquée par ’étendue de la flamme qui augmente
significativement avec la vitesse de rotation. Quoique des investigations supplémentaires
soient nécessaires pour bien comprendre le phénoméne, les simulations montrent qu’une
bonne efficacité de combustion pourrait étre atteinte malgré 1’accélération centrifuge

dépassant 1 million de g.
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(c) 200 kRPM, a.= 1146 000 g

Figure 5.13 Distribution de température pour la combustion dans le moteur pour 50, 125 et 200

kRPM
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Figure 5.14 Comparaison de la longueur de flamme en fonction de la vitesse de rotation entre la
simulation numérique et le modéle de flottaison simple sans facteur de correction
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5.5 Validation expérimentale

Pour améliorer a la mauvaise efficacité de combustion du premier prototype présenté a la
section 4.4.1, un second prototype a été fabriqué avec une nouvelle stratégie de stabilisation de
la flamme montré a la figure 5.15 : (1) les stabilisateurs de flamme dans le haut de la chambre
de combustion sont placés perpendiculairement a 1’écoulement pour se rapprocher de la
simulation 2D qui estime une excellente efficacité de combustion, (2) un stabilisateur de
flamme dans le bas de la chambre de combustion assure la communication entre tous les
propulseurs et (3) des stabilisateurs de flamme verticaux permet a la flamme de se propager du
bas vers le haut pour allumer tous les stabilisateurs du haut. Ce second prototype a été testé

avec le méme montage expérimental que le premier (section 4.4.2).

(1) Stabilisateurs de
flamme du haut

Echappement
Admission

(2) Stabilisateur de (3) Stabilisateurs de
flamme du bas flamme verticaux

Figure 5.15 Configuration des stabilisateurs de flamme du second prototype pour améliorer
Pefficacité de combustion

5.5.1 Efficacité de combustion

La combustion dans le prototype a été validée entre 50 et 117 kRPM, ce qui correspond a une
accélération centrifuge jusqu’a 413 000 g. Pour ce faire, le moteur a été allumé a quatre
vitesses différentes et a accéléré rapidement avant que 1’apport d’hydrogéne ne soit coupé ne
pas faire fondre le prototype. Un exemple de la réponse du thermocouple placé a la sortie du

moteur lors de I’allumage du moteur 4 85 kRPM est montré a la figure 5.16. A partir de la
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température a la sortie du moteur et du ratio d’équivalence, il est possible d’estimer la quantité
d’hydrogene non-briilé et donc ’efficacité de combustion. Une efficacité de combustion de
85 % est estimée pour des accélérations centrifuges jusqu’a 284 000 g, tel que montré dans le
tableau 5.3. Pour le cas ou le moteur est allumé a 101 kRPM, la température de sortie a atteint
1450 °C avant que le thermocouple ne fonde, correspondant a une efficacité de combustion

estimée de plus de 60 % selon la température réellement atteinte.

2000 Combustion \
= 1500 \
: | ‘~.
3 1000, ‘:
o 1000 ‘ ‘
g | {
g I Allumage ;
g 500- -
L]
b

O i

0 0.5 1 1.5 2 2.5 3 35
Temps (s)

Figure 5.16 Température mesurée 2 la sortie du prototype en fonction du temps lors de
PPaccélération de 85 4 97 kRPM

Tableau 5.3 Température de sortie et efficacité de combustion pour des vitesses de rotation de

85 4 117 kRPM
Vitesse de rotation  Accélération Ratio Température  Efficacité de
centrifuge  d’équivalence  de sortie combustion
kRPM x1000g K %
85-97 218-284 0.6 1400 85
101-117 308-413 0.9 >1450 >60

5.5.2 Vitesse tangentielle en sortie

Un tube de pitot est placé pour mesurer la vitesse tangentielle dans le sens du rotor, soit une
mesure de la trainée. Lors de la combustion de 85 & 117 kRPM, la valeur de la vitesse lue par

le tube de pitot était nulle, ce qui signifie que les ailettes n’avaient plus de trainée ou qu’elles
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produisaient de la poussée. En effet, comme le tube est placé pour mesurer la trainée, il ne
peut pas mesurer la grandeur de la poussée. La figure 5.17 montre la vitesse tangentielle lue
pour le cas ou le moteur est allumé a 85 kRPM. 11 est donc possible d’affirmer que les ailettes

ont généré de la poussée nette, quoique la valeur exacte ne puisse pas €tre connue.
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Figure 5.17 Vitesse tangentielle lue par le pitot a la sortie du moteur en fonction du temps lors de
I’allumage de 1’accélération du moteur de 85 &4 117 kRPM

5.6 Conclusions

La modélisation numérique 2D incluant ’accélération centrifuge est mise en ceuvre et validée
avec la littérature jusqu’a 11,000 g. Le modéle est ensuite utilisé pour valider la propagation
de flamme dans le moteur avec les conditions d’opérations du modele 1D
aérothermodynamique jusqu’a 200 kRPM (560 m/s tangentiel). Le modéle suggére que la
longueur nécessaire a la propagation de la flamme est pratiquement constante avec
I’augmentation de la vitesse grice a 1’augmentation simultanée de I’accélération centrifuge.
Par contre, la flamme serait plus étendue avec I’augmentation de la vitesse. Selon le modé¢le, la

combustion est tout de méme compléte jusqu’a 200 kRPM.

Une seconde version du R4E est congue a partir des conclusions tirées du modéle. Les essais
expérimentaux montrent une efficacité de combustion de 85 % pour une accélération

centrifuge de 284,000 g, soit 25 fois plus que ’expérience de Lapsa et Dahm [2009]. Cette
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efficacité de combustion a permis de produire une poussée nette, un important jalon dans le

développement des moteurs rotatifs a statoréacteur.

Quoique les résultats sont encourageants, des investigations supplémentaires seraient
nécessaires pour valider le modéle numérique expérimentalement a plus de 1,000,000 g. Pour
ce faire, il serait intéressant de concevoir une géométric de chambre de combustion qui

permettrait de visualiser la propagation de la flamme en rotation.
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Les résultats du modéle 1D généralisé mis a jour dans ce travail montre que le Rim-Rotor

Rotary Ramjet Engine (R4E) a le potentiel de doubler la densité de puissance des turbines a

gaz avec une efficacité d’environ 21 %, en incluant tous les mécanismes de perte dominants.

Le modeéle 1D est également adapté pour prédire les performances du R4E en transsonique. Ce

modéle est utilisé pour concevoir une premiére version transsonique du moteur de 6 cm de

diamétre. Le moteur est testé sur un banc d’essai fabriqué spécialement pour cette application

et permet d’étudier : (1) la friction aérodynamique du Rim-Rotor, (2) I’écoulement dans le

moteur et (3) ’allumage du mélange. Une étude numérique ainsi qu’une seconde version

expérimentale du R4E permet de démontrer : (4) une bonne efficacité de combustion dans le

moteur, malgré le champ centrifuge extréme, et (5) une puissance nette des ailettes.

1.

La friction aérodynamique est le principal mécanisme de perte. Il représente 2 kW pour
le prototype de 6 cm de diamétre & une vitesse de 150 kRPM. Cette perte peut étre
réduite, voir rendue négligeable, en remplissant la cavité autour du Rim-Rotor d’un gaz
plus léger, idéalement d’hydrogéne. Ce concept est démontré expérimentalement en
réduisant la trainée de 50 % avec un mélange 80-20 d’hélium-air.

L’écoulement dans le moteur sans combustion concorde bien avec le modéle 1D
généralisé a I’exception du débit massique aspiré qui représente 70 % de la valeur
estimé pour la premiére version du moteur. Cette différence semble étre due a la
couche limite qui est négligée dans le modéle. La trainée des ailettes concorde avec le
modéle 1D lorsqu’il est calibré avec les valeurs expérimentales de débit massique.
L’allumage du mélange dans la chambre est démontré de fagon répétable a 80 kRPM
avec la premiére version.

La combustion dans le moteur est un élément critique puisque le champ centrifuge qui
domine la propagation de la flamme peut dépasser un million de g alors que la limite
testée expérimentalement dans la littérature est de 11 000 g. Un modéle numérique

calibré sur les données de la littérature montre qu’une bonne efficacité de combustion

81
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peut étre obtenue en profitant de I’effet de « flottaison » des produits chauds vers le
centre du moteur grace & des stabilisateurs de flamme appuyés dans le Rim-Rotor. Une
efficacité de combustion de 85 % est observée expérimentalement jusqu’a 284 000 g.
5. Une puissance nette des ailettes est observée de 85 a 117 kRPM lors de la combustion.
Par contre, la valeur de cette puissance ne peut étre calculée précisément a cause des

limites des instruments de mesure utilisés.

L’objectif principal de démontrer expérimentalement la possibilité de générer une puissance
nette avec un moteur rotatif a statoréacteur est donc partiellement atteint puisque la friction
aérodynamique du Rim-Rotor n’est pas considérée dans le calcul de la puissance nette des
ailettes. Toutefois, la démonstration d’'une bonne efficacité de combustion dans un champ

centrifuge de cette ampleur répond au principal point d’incertitude.

6.1 Travaux futurs

Dans le but de se rapprocher d’un produit commercial, le prochain jalon est de démontrer une
puissance nette positive en incluant les pertes aérodynamiques. Pour augmenter le ratio de
compression, la vitesse doit étre augmentée. Une vitesse tangentielle de 700 m/s (Mach 2)
permettrait de se rapprocher de ’optimum visé de 1000 m/s. La géométrie des propulseurs
doit étre adaptée a cette vitesse, incluant le démarrage de I’admission, idéalement par un
moyen passif tel qu’une purge. Concernant la combustion, des validations expérimentales a
des accélérations centrifuges plus élevés doivent étre réalisées pour valider le modéle
numérique. Ce modele pourrait également étre réalisé en 3D pour visualiser la propagation de
la flamme compléte dans la chambre de combustion. Finalement, la friction aérodynamique du
Rim-Rotor doit étre réduite. L’injection d’hydrogéne dans la cavité entourant le moteur
semble étre la solution la plus prometteuse avec un potentiel de réduire la friction de 14 fois
par rapport a I’air. Ces modélisations et expérimentations proposés couplés a I’amélioration de
la structure pour résister a la température de combustion devraient permettre d’atteindre une

puissance nette du moteur positive.
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