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DISPOSITIF DE DEMARRAGE D'UNE TURBOPOMPE DE MOTEUR FUSEE 

Arriere plan de I'invention 

Domaine de I'invention 

La presente invention concerne un dispositif de demarrage d'une 

turbopompe de moteur fusee dans un aeronef, par exemple un avion spatial 

5 comportant une double motorisation moteur a turbine et moteur fusee, le moteur a 

turbine pouvant notamment etre un turbo reacteur. 

Un tel avion spatial peut etre un vehicule mono-etage, c'est a dire que les 

deux motorisations sont placees dans une meme carlingue durant tout le vol de 

I'avion spatial. Ou bien il peut s'agir d'un vehicule bi-etage, ou les motorisations 

10 sont places dans deux vehicules distincts, lies lors du decollage mais qui se 

separent lors du vol. 

Arriere plan technologique 

Pour les aeronefs a moteurs fusees, I'alimentation des moteurs fusees en 

propergols est generalement realisee au moyen de turbopompes. 

15 Une turbopompe est une pompe entraTnee par une turbine c'est a dire un 

dispositif rotatif entraine par un fluide en mouvement. 

Les turbopompes servent a pomper des fluides, les ergols depuis les 

reservoirs vers les chambres de combustion du moteur fusee. 

Dans le cas des lanceurs spatiaux, les turbopompes sont demarrees avant 

20 le decollage du lanceur puis leur fonctionnement est maintenu pendant toute la 

phase de poussee du moteur fusee. Pour les etages superieurs, les turbopompes 

sont mises en route lors d'une phase de demarrage des moteurs fusees de ces 

etages superieurs co'fncidant avec la separation des etages. 
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Pour demarrer les turbopompes une technique consiste a utiliser un 

generateur de gaz dans lequel est brule une petite fraction des propergols 

d'alimentation du ou des moteurs fusee, ce generateur de gaz entraTnant la 

turbine des turbopompes. 

5 Les turbopompes peuvent aussi etre demarrees a I'aide d'un demarreur 

comportant un bloc de propergol solide dont la combustion fournit des gaz chauds 

entraTnant la turbine de la turbopompe en rotation, la turbopompe aspirant alors 

les ergols destines a alimenter le moteur fusee. 

Les turbopompes peuvent aussi etre demarrees au moyen de gaz froids 

10 stockes sous haute pression dans un reservoir dedie emporte par le vehicule. 

Les dispositifs de demarrage des turbopompes fournissent des gaz avec 

une energie suffisante pour la mise en rotation des turbines qui entraTnent a leur 

tour les pompes d'alimentation en propergols du moteur fusee. 

Dans le cadre d'un avion atmospherique comportant un moteur a turbine et 

15 un moteur fusee d'appoint pour accroTtre la poussee ou pour des vols a tres haute 

altitude, le document US 2 531 761 decrit d'utiliser des gaz chauds issus de la 

chambre de combustion d'un turboreacteur. 

Ces gaz chauds sont introduits dans la turbine d'une turbopompe par un 

premier circuit d'alimentation, alors qu'une chambre de combustion d'un 

20 generateur de gaz utilisant les ergols d'alimentation du moteur fusee est raccordee 

a un second circuit d'alimentation de cette turbine. 

A I'exception du dispositif de demarrage utilisant des gaz froids stockes 

sous haute pression, les dispositifs de I'art anterieur utilisant des gaz chauds font 

subir un choc thermique important a la turbine lors de son demarrage. 

25 Par exemple, la temperature des gaz d'un demarreur pyrotechnique est 

d'environ 1300°C au moins et la prise de gaz chauds issue de la chambre de 

combustion du turboreacteur du document US 2 531 761 estd'environ 1200°C. 

Le dispositif a stockage sous pression est pour sa part pesant et 

volumineux. 

30 Enfin, pour un aeronef de type avion spatial destine a realiser de nombreux 

vols, le critere du cout d'utilisation est primordial. Ceci signifie qu'il faut limiter les 

activites de maintenance et de remplacement de pieces entre deux vols ; d'ou la 



WO 2014/111485 

3 
PCT/EP2014/050838 

necessite de reduire au maximum les contraintes vues par les divers 

equipements, pour augmenter leur duree de vie. 

II y a done lieu dans ce cadre de diminuer les chocs thermiques subies par 

les turbopompes, et done de diminuer les temperatures qu'elles subissent et de 

5 les faire chauffer plus progressivement. 

Breve description de I'invention 

La presente invention propose un dispositif de demarrage d'une 

turbopompe de moteur fusee d'un aeronef comprenant un moteur a turbine 

propulseur de I'aeronef et un moteur fusee, caracterise en ce qu'il comporte une 

10 alimentation pneumatique de demarrage d'une turbine de la turbopompe par un 

circuit d'injection d'air comprime preleve au moyen d'un piquage sur un etage de 

compresseur du moteur a turbine propulseur de I'aeronef en amont de la chambre 

de combustion dudit moteur a turbine. 

Par rapport a I'art anterieur, le dispositif de la presente invention qui utilise 

15 des gaz non brules permet d'eviter de causer un choc thermique a la turbine de la 

turbopompe lors de son demarrage a froid. 

Le dispositif de la presente invention chauffe beaucoup moins la turbine 

que les dispositifs de I'art anterieur puisqu'il utilise de I'air compresse d'une 

temperature d'environ 600°C au maximum. II reste en outre peu volumineux et 

20 n'ajoute que peu de masse au systeme de propulsion de I'aeronef. 

En outre, les organes de controle du flux gazeux d'alimentation de la turbine 

ne subissent pas de fortes temperatures contrairement aux les dispositifs de I'art 

anterieur. 

Le dispositif comprend avantageusement une chambre de combustion d'un 

25 generateur de gaz d'entraTnement en rotation de la turbine de la turbopompe, 

ladite chambre etant en phase de fonctionnement du moteur fusee alimentee en 

ergols liquides. 

Selon un mode de realisation particulier, le circuit d'injection d'air comprime 

dans la turbine est adapte a remplir ladite chambre au moyen dudit air comprime 

30 en sorte de realiser une injection d'oxygene gazeux avec au moins un ergol liquide 

ou dans un melange des ergols liquides pendant la phase d'allumage du 

generateur de gaz en sorte d'ameliorer le demarrage de la combustion de ces 

ergols liquides. 
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Selon un mode de realisation avantageux, le dispositif comprend en outre 

des moyens de refroidissement de I'air preleve. 

Selon un mode de realisation particulier, les moyens de refroidissement 

5 comportent un echangeur de chaleur refroidi avec de I'air exterieur a I'aeronef. 

Selon un mode de realisation alternatif ou complementaire, les moyens de 

refroidissement utilisent toute ou partie d'une ligne d'alimentation en ergols 

cryogeniques du moteur fusee. 

Avantageusement, I'alimentation pneumatique de la turbine de la 

10 turbopompe est equipee de vannes, de moyens de calibrage et de clapets anti-

retour adaptes a realiser une mise en rotation rapide et controlee de la turbine a 

partir du piquage. 

L'invention concerne en outre un systeme de propulsion d'un aeronef 

comportant au moins un moteur a turbine et au moins un moteur fusee qui 

15 comporte un dispositif de demarrage d'une turbopompe du moteur fusee selon 

I'invention et I'invention s'applique en particulier a un avion spatial ou un avion 

hypersonique comportant un tel systeme de propulsion. 

L'invention concerne enfin un procede de demarrage d'une turbopompe de 

moteur fusee au moyen d'un dispositif de l'invention, comportant une premiere 

20 etape d'injection d'air comprime dans une turbine de la turbopompe; 

puis une etape d'injection d' ergols dans une chambre de combustion d'un 

generateur de gaz d'entraTnement de la turbopompe grace a I'entrainement de la 

turbine par I'air comprime. 

Avantageusement, I'injection d'air dans la turbine est arretee au moyen d'un 

25 clapet, quand la pression dans le generateur de gaz depasse la valeur de reglage 

du clapet. 

Breve description des dessins 

D'autres caracteristiques et avantages de l'invention seront apparents a la 

lecture de la description qui suit en reference aux dessins qui represented: 

30 en figure 1: une vue schematique d'un dispositif selon le principe de 

l'invention; 

en figure 2: une vue schematique d'un dispositif selon une premiere 

variante de l'invention avec echangeur d'air; 
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en figure 3: une vue schematique d'un dispositif selon une deuxieme 

variante de l'invention avec echangeur liquide; 

en figure 4: une vue schematique d'un dispositif selon une troisieme 

variante de l'invention avec alimentation au travers d'une chambre de generateur 

5 de gaz. 

Description detaillee de modes de realisation de l'invention 

L'invention concerne un systeme de motorisation d'un avion-spatial 

comportant deux systemes propulsifs distincts: un ou plusieurs turboreacteurs 

pour le vol en phase atmospherique et un systeme propulsion fusee utilisant un ou 

10 plusieurs moteurs fusee a ergols liquides avec turbopompes pour un vol spatial tel 

qu'un vol suborbital. 

La figure 1 represente schematiquement un tel systeme de motorisation 

comportant un turboreacteur 5 et un moteur fusee 2 entre lesquels se trouve une 

turbopompe 1 d'alimentation du moteur fusee conformement a l'invention. 

15 Par souci de simplicity, les reservoirs et systemes annexes connus tant du 

moteur fusee que du moteur thermique de I'aeronef ne sont pas represents. 

La turbopompe est ici une turbopompe comportant une turbine 1a 

d'entraTnement de deux pompes 1b, 1c qui alimentent sous pression le moteur 

fusee avec des propergols liquides 11, 12 par exemple un carburant et un 

20 comburant pompes a partir de reservoirs classiques dans la technique et non 

represents. 

Le moteur a turbine 5 propulsif de I'aeronef par exemple de type 

turboreacteur comporte de maniere traditionnelle plusieurs etages de 

compresseurs 6, une chambre de combustion 7 et une turbine 16 soumise au flux 

25 de sortie de la chambre de combustion et entraTnant les compresseurs 6. 

Le dispositif de l'invention preleve de I'air comprime par les compresseurs 6 

pour alimenter un circuit fluide de la turbine 1a de la turbopompe 1 du ou des 

moteurs fusee. 

Ce circuit d'alimentation comporte un piquage 4 au niveau d'un etage de 

30 compresseur 6a du moteur a turbine 5. 

L'etage de compresseur sur lequel est fait le piquage est choisi pour 

permettre un prelevement ne degradant pas le fonctionnement du moteur a 

turbine, ce prelevement etant en outre realise sur un etage donnant une 
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temperature de gaz et une pression compatible avec le fonctionnement de la 

turbine 1a de la turbopompe 1. Le piquage est effectue sur un etage de 

compresseur fournissant une moyenne pression par exemple une pression de 

I'ordre de 10 bars 

5 Le circuit 3 reliant la turbine 1a au piquage 4 est equipe d'une vanne 13 

destinee a ouvrir ou fermer I'alimentation en air comprime de la turbine. 

La vanne 13 est ouverte pour mettre en rotation la turbine 1a puis fermee 

une fois la turbopompe demarree et alimentee par une fraction des propergols du 

moteur fusee. 

10 Le circuit comporte en outre des moyens de calibrages fluide 14 et un 

clapet anti-retour 15. 

L'ensemble de ces moyens permettent une mise en alimentation rapide et 

controlee de la turbine a partir du piquage 4 de prelevement d'air pressurise en 

amont de la chambre de combustion 7 du turboreacteur. 

15 La possibility de choisir I'etage du compresseur pour le prelevement d'air 

permet d'ajuster la temperature de I'air comprime. 

La possibility de limiter la temperature des gaz arrivant dans la turbine 1a 

pendant la phase transitoire de mise en rotation de la turbine est un element 

determinant pour ameliorer la duree de vie de la turbine. 

20 En effet, la turbine subit pendant cette phase de demarrage un gradient 

thermique important a partir de la temperature ambiante jusqu'a celle des gaz 

chauds issus de la combustion des propergols. 

Selon les figures 2 et 3, un ajustement de la temperature de I'air comprime 

fourni a la turbine 1a de la turbopompe est realise par un echangeur 8, 9 sur la 

25 ligne d'alimentation de la turbine. 

Selon I'exemple de la figure 2 I'echangeur est un echangeur air/air 8 situe 

au niveau d'une prise d'air externe de sorte que I'air exterieur traverse par 

I'aeronef refroidisse les gaz sous pression alimentant la turbine 1a. 

Selon I'exemple de la figure 3, I'echangeur 9 est un echangeur air/liquide 

30 situe sur un circuit d'alimentation de la pompe 1b en ergol 12 ce qui est 

particulierement avantageux si I'ergol est a temperature cryogenique. 
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II est notamment possible soit d'utiliser la ligne cryogenique comme source 

de froid, soit utiliser tout ou partie de ce qui circule dans cette ligne cryogenique 

comme source de froid dans le circuit froid d'un echangeur. 

Le circuit des turbopompes comprend une chambre de combustion 10 d'un 

5 generateur de gaz en communication avec la turbine de la turbopompe. 

Ce generateur de gaz est alimente par les ergols cryogeniques 11, 12 

pompes par les pompes 1b, 1c de la turbopompe qui sont enflammes dans la 

chambre de combustion par un moyen d'allumage connu en soi. 

Lorsque I'air comprime est 'injecte au niveau de la turbine, ou de son carter 

10 d'injection, il remonte vers la chambre de combustion du generateur de gaz du fait 

de I absence de clapet entre la turbine de cette chambre de combustion, cette 

derniere contient aussi de I'air, ce qui va faciliter I'allumage des ergols. 

Le circuit d'alimentation en air sert dans ce cas a injecter I'oxygene gazeux 

de I'air preleve sur le turboreacteur pendant la phase d'allumage du generateur de 

15 gaz alimentant la turbine ce qui est de nature a ameliorer cette phase d'allumage. 

En effet, dans le cas des ergols cryotechniques I'allumage en phase liquide 

n'est pas aise a maitriser. C'est pourquoi un allumage du carburant liquide avec 

I'oxygene de I'air peut rendre la phase d'allumage du generateur de gaz et done 

de demarrage du moteur fusee plus fiable. 

20 Ainsi le demarrage du moteur fusee comprend une premiere etape 

d'injection d'air comprime dans une turbine de la turbopompe puis une etape 

d'injection d' ergols dans une chambre de combustion 10 d'un generateur de gaz 

d'entraTnement de la turbopompe grace a I'entrainement de la turbine par I'air 

comprime. Une fois la turbopompe demarree, I'injection d'air dans la turbine est 

25 arretee au moyen d'un clapet 15, quand la pression dans le generateur de gaz 

depasse la valeur de reglage du clapet. 

Ceci est done un avantage de l'invention qui preleve de I'air en sortie de 

compresseur plutot que dans ou derriere la chambre de combustion du 

turboreacteur ou il n'y a plus d'oxygene disponible comme comburant. 

30 Dans un tel montage, la sequence commence par une mise en rotation de 

la turbine 1a par I'air injecte depuis le compresseur 6 tandis que les lignes 111, 

112 d'alimentation en ergols sont fermees par les vannes 113, 114. Ensuite, le 

carburant liquide pompe par la turbopompe (par exemple I'ergol 12) est injecte 
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dans la chambre 10 en ouvrant la vanne 114 et ce carburant est enflamme avec 

I'oxygene de I'air comprime au moyen d'un dispositif d'allumage tel qu'une bougie 

d'allumage. Ensuite, le comburant 11 est injecte en ouvrant la vanne 113. Une fois 

la combustion etablie, I'arrivee d'air est coupee en fermant la vanne 13 ce qui 

5 termine la phase de demarrage du moteur fusee. 

A noter que quand le vehicule est un avion spatial bi-etage, il faut 

simplement prevoir sur la ligne d'air comprime entre le turboreacteur et la turbine 

un dispositif de deconnexion automatique qui permette de separer cette ligne au 

moment de la separation d'etage. 

10 Le dispositif de l'invention realise de la sorte une injection d'oxygene 

gazeux avec un ergol ou dans un melange des ergols liquides pendant la phase 

d'allumage du generateur de gaz en sorte d'ameliorer le demarrage de la 

combustion des ergols liquides du generateur de gaz. 

Une autre possibility offerte par ce systeme est de faire fonctionner le 

15 moteur fusee en mode de poussee reduite en actionnant la turbine au moyen 

d'une combustion d'un debit limite de carburant liquide 12 du system propulsion 

fusee avec I'air issu du turboreacteur. 

Ce mode de fonctionnement, limite a la phase de vol atmospherique 

aeronautique lorsque le ou les turboreacteurs fonctionnent, peut repondre a un 

20 eventuel besoin du vehicule en poussee supplemental. 

L'invention s'applique notamment a un avion spatial avec double propulsion 

turboreacteur et moteur fusee ou a un avion hypersonique avec double propulsion 

turboreacteur et moteur fusee. 

25 
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REVENDICATIONS 

1 - Dispositif de demarrage d'une turbopompe (1) de moteur fusee (2) 

d'un aeronef comprenant un moteur a turbine propulseur de I'aeronef et un moteur 

fusee, caracterise en ce qu'il comporte une alimentation pneumatique de 

demarrage d'une turbine (1a) de la turbopompe par un circuit d'injection d'air 

5 comprime preleve au moyen d'un piquage (4) sur un etage de compresseur (6a) 

du moteur a turbine (5) propulseur de I'aeronef en amont de la chambre de 

combustion (7) dudit moteur a turbine. 

2- Dispositif selon la revendication 1, comprenant en outre une 

chambre (10) de combustion d'un generateur de gaz d'entraTnement en rotation de 

10 la turbine (1a) de la turbopompe (1), ladite chambre etant en phase de 

fonctionnement du moteur fusee alimentee en ergols liquides (11,12). 

3 - Dispositif selon la revendication 2, pour lequel le circuit d'injection 

d'air comprime dans la turbine est adapte a remplir ladite chambre (10) au moyen 

dudit air comprime en sorte de realiser une injection d'oxygene gazeux avec au 

15 moins un ergol liquide ou dans un melange des ergols liquides pendant la phase 

d'allumage du generateur de gaz en sorte d'ameliorer le demarrage de la 

combustion de ces ergols liquides. 

4 - Dispositif selon la revendication 1, 2 ou 3 comprenant des moyens 

de refroidissement (8, 9) de I'air preleve. 

20 5 - Dispositif selon la revendication 4 pour lequel les moyens de 

refroidissement comportent un echangeur (8) de chaleur refroidi avec de I'air 

exterieur a I'aeronef. 

6 - Dispositif selon la revendication 4 ou 5 pour lequel les moyens de 

refroidissement utilisent toute ou partie d'une ligne d'alimentation en ergols 

25 cryogeniques du moteur fusee. 

7 - Dispositif selon I'une quelconque des revendications precedentes 

pour lequel le circuit d'injection d'air comprime d'alimentation pneumatique de la 

turbine de la turbopompe est equipe d'une vanne (13), de moyens de calibrage 

(14) et d'un clapet anti-retour (15) adaptes a realiser une mise en rotation rapide et 

30 controlee de la turbine a partir du piquage. 
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8 - Systeme de propulsion d'un aeronef comportant au moins un moteur 

a turbine de propulsion (5) et au moins un moteur fusee (2) caracterise en ce qu'il 

comporte un dispositif de demarrage d'une turbopompe (1) du moteur fusee (2) 

selon I'une quelconque des revendications precedentes. 

5 9 - Avion spatial comportant un systeme de propulsion selon la 

revendication 8. 

10 - Avion hypersonique comprenant un systeme de propulsion selon la 

revendication 8. 

11 - Procede de demarrage d'une turbopompe de moteur fusee au 

10 moyen d'un dispositif selon I'une quelconque des revendications 1 a 7, comportant 

une premiere etape d'injection d'air comprime dans une turbine de la turbopompe; 

puis une etape d'injection d'ergols dans une chambre de combustion (10) 

d'un generateur de gaz d'entrainement de la turbopompe grace a I'entrainement 

de la turbine par I'air comprime. 

15 12 - Procede selon la revendication 11, pour lequel I'injection d'air dans la 

turbine est arretee au moyen d'un clapet (15), quand la pression dans le 

generateur de gaz depasse la valeur de reglage du clapet. 

20 


