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DISPOSITIF ET PROCEDE DE MOTORISATION DE POMPE POUR MOTEUR FUSEE PAR MOTEUR A

COMBUSTION INTERNE.

@ L’objet de linvention est un dispositif de motorisation
de pompe (2) de moteur fusée (16) d’un véhicule spatial qui
comprend un moteur a combustion interne (1a, 1b) de type
aérobie fonctionnant avec un mélange comburant, carbu-
rant de type air, hydrocarbure et dont 'alimentation en com-
burant et carburant est réalisée par des réservoirs et un
circuit séparés des réservoirs (3) de propergols du moteur
fusée (16).

L'invention s’applique & un dispositif d’alimentation de
moteur fusée qui comporte au moins deux pompes chacune
motorisée par le dispositif de invention et des moyens de
gestion des moteurs a combustion interne d’entrainement
des pompes adaptés pour faire varier indépendamment les
paramétres de fonctionnement de ces moteurs en sorte de
réguler indépendamment les vitesses de rotation des pom-
pes.
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DISPOSITIF ET PROCEDE DE MOTORISATION DE POMPE POUR MOTEUR
FUSEE PAR MOTEUR A COMBUSTION INTERNE

La présente invention concerne un dispositif et un procédé de motorisation
de pompe pour moteur fusée par moteur a combustion interne.

Le domaine technique concerné par la présente invention est celui de la
propulsion fusée capable d'une forte poussée, comme celle nécessaire a un
lanceur spatial.

Pour ce type d'application, il existe trois familles de technologies, selon
I'état physique des ergols utilisés, la propulsion solide, ou I'ergol est stocké dans
une chambre de combustion, la propulsion liquide qui peut utiliser un, deux voire
plus d’ergols, ou I'on doit transférer des ergols de réservoirs de stockage vers une
chambre de combustion et la propulsion hybride qui utilise un ergol liquide et un
ergol solide, et ou I'on doit transférer un ergol liquide vers une chambre de
combustion ou est stocké un ergol solide.

La présente invention concerne plus précisément les dispositifs de transfert
des ergols liquides vers la chambre de combustion et plus particulierement la
motorisation de ce transfert.

Pour étre capable d'assurer une forte poussée, les moteurs fusée doivent
fonctionner a pression élevée de quelques dizaines de bar, de 30 a 50 bar pour
les moteurs d’Ariane par exemple, avec un débit de matiere éleve.

Dans le cas de la propulsion liquide, c'est le systéeme d’alimentation en
ergol qui doit assurer ce débit et cette pression. Pour réaliser cette alimentation
sous pression, deux moyens sont communément utilisés, la mise en pression
directe des réservoirs d’ergols et le pompage par pompes a partir de réservoir
basse pression.
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La premiére solution posséde le mérite de la simplicité, mais demande des
réservoirs susceptibles de tenir des pressions élevées, ce qui induit des
problémes de masse et de sécurité. Cette solution est en pratique réservée a des
moteurs de faible puissance, tels que les moteur de contréle d’attitude ou les
étages supérieurs de lanceurs par exemple, ou la mise en place d’'un moyen
externe de pressurisation est moins intéressante.

La seconde solution requiert l'utilisation de pompes spécifiques capable du
débit important exigé par les moteurs. Ce débit, joint a la forte augmentation de
pression demandée conduit a des pompes de puissance considérable, de
plusieurs centaines de kilowatts a plusieurs megawatts.

Dans les lanceurs spatiaux actuels et passés, la motorisation de ces
pompes est faite systématiquement par des moteurs a turbine centrifuge, utilisant
géneralement les mémes ergols que le moteur principal.

Ces turbines centrifuges sont entrainées par des gaz chauds. Ces gaz
chauds sont généralement produits par prélévement d'une partie des ergols du
moteur fusée et combustion de ces prélévements dans une petite chambre de
combustion spécifique. lls peuvent aussi étre produits par un générateur de gaz,
souvent un petit propulseur a poudre.

L'ensemble turbine centrifuge/pompe est appelé turbopompe. La
turbopompe est un objet complexe et fragile car il doit transmettre des puissances
trés élevées, plusieurs mégawatts, grace a des vitesses de rotation trés éleveées,
par exemple de 10 000 a 30 000 tr/mn, qui induisent des contraintes mécaniques
tres fortes dans les matériaux.

Par ailleurs, la motorisation par gaz chauds issus d'une combustion induit
des températures trés élevées cote turbine et des gradients de température trés
important dans les arbres de transmission entre la turbine et la pompe.

Cet effet de gradient thermique est encore accentué quand les ergols sont
cryogeniques, la température c6té pompe étant de quelques dizaines de degrés
Kelvin alors qu'a quelques centimétres seulement, la température de la turbine
centrifuge moteur est a plus de 1000 degrés Celsius.

Enfin, du fait de ces conditions de fonctionnement extrémes, le démarrage

de la turbopompe est délicat avec une mise en froid d'un cbté, en chaud de I'autre
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et mise en rotation de I'ensemble suffisamment progressive pour ne pas induire de
gradient transitoire encore plus éleve susceptible de rompre la turbopompe.

Au final, la turbopompe est un objet treés colteux et a faible durée de vie,
utilisé sur les lanceurs classiques qui ont une faible durée de fonctionnement qui
se chiffre en minutes.

Sur les lanceurs réeutilisables comme la navette spatiale, les turbopompes
doivent étre changées quasiment a chaque vol, ce qui est tres lourd en terme de
colt de maintenance.

Une solution proposée pour remplacer une turbopompe est décrite dans le
document US 6 457 306.

Ce document décrit en particulier de remplacer la turbine d’entrainement de
la pompe par un moteur électrique lui-méme alimenté par des batteries.

De ce fait, on n’a plus besoin d'un petit moteur fusée entrainant une turbine,
on consomme moins d’ergol, on n’a plus de gradients de températures si élevés et
I'ensemble est plus fiable, et plus adapté a un lanceur réutilisable.

On peut de plus réguler la rotation du moteur électrique et donc faire varier
les débits d’ergols et donc la poussée de facon plus aisée et on peut aussi gérer le
démarrage de la pompe plus facilement pour éviter des gradients transitoires trop
éleves.

Par contre la source d'énergie alimentant le moteur doit étre capable de
fournir une puissance qui se chiffre en Mégawatts durant la phase de poussée ce
qui implique des contraintes de masse et de dimensionnement importantes pour
cette source d'énergie et pour les moyens d'alimentation du moteur électrique.

L'ensemble stockage d'énergie et moteur sont finalement trés lourds.

L'objectif de la présente invention est de fournir une motorisation pour
pompe d’ergols simple, fiable, pouvant étre démarrée en vol et qui puisse en
particulier étre utilisée sur des ensembles de propulsion réutilisables.

Pour ce faire, l'invention propose de remplacer le moteur a turbine de la
pompe ou le moteur électrique par un dispositif simple, indépendant des ergols,
dont la mise en marche et la régulation notamment sont indépendantes du
fonctionnement de I'ensemble de propulsion du véhicule et prévoit pour ce faire

d’utiliser un moteur a combustion interne.
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Plus précisément la présente invention prévoit un dispositif de motorisation
de pompe de moteur fusée d'un véhicule spatial caractérisé en ce qu'il comprend
un moteur a combustion interne de type aérobie fonctionnant avec un mélange
comburant, carburant de type air, hydrocarbure et dont ['alimentation en
comburant et carburant est réalisée par des réservoirs et un circuit séparés des
réservoirs de propergols du moteur fusée.

L'usage d'un tel comburant, normalement inutilisé dans les techniques
spatiales du fait de la masse d'azote inutile a la combustion, est ici préféré pour
permettre d'utiliser un moteur a combustion interne de type éprouvé dans le
domaine terrestre aérobie en conservant les parameétres de fonctionnement d'un
tel moteur.

Plus particulierement, le comburant nécessaire audit moteur a combustion
interne est contenu dans un réservoir sous pression relié audit moteur par un
détendeur.

Le comburant est avantageusement constitué par de l'air enrichi en
oxygeéne ou de I'air enrichi en gaz nitreux.

Préférablement, le carburant est un hydrocarbure liquide.

Le carburant est selon une premiére variante du kéroséne par exemple
selon la norme ameéricaine ASTM D1655 et ses différentes revisions et de
I'essence par exemple comme définie a l'article 19 du réglement FIA (fédération
internationale de I'automobile) année 2007 ou la norme EN 228 selon une
seconde variante.

Selon un premier mode de réalisation avantageux de l'invention, le moteur
a combustion interne est un moteur a pistons.

Selon un mode de réalisation alternatif, ledit moteur a combustion interne
est un moteur a turbine axiale et compresseur.

Avantageusement, ledit moteur a turbine axiale est un moteur d'hélicoptére.

L'invention concerne en outre un dispositif de motorisation de pompe
d'alimentation de moteur fusée qui comporte un démarreur électrique pour ledit
moteur a combustion interne.

Préférablement, ledit moteur a combustion interne comporte un circuit de
refroidissement fonctionnant en circuit fermé par le moyen d'un échangeur de

chaleur placé sur les canalisations d'admission des ergols du moteur fusée.
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L'invention prévoit également un dispositif d'alimentation de moteur fusée
caractérisé en ce qu'il comporte au moins deux pompes chacune motorisée par un
dispositif de motorisation selon l'invention et des moyens de gestion des moteurs
a combustion interne d'entrainement des pompes adaptés pour faire varier
indépendamment les paramétres de fonctionnement desdits moteurs en sorte de
réguler indépendamment les vitesses de rotation des pompes ainsi qu'un procéde
de mise en route et d'alimentation d'un moteur fusée au moyen de pompes
motorisées par au moins un dispositif selon l'invention caractérisé en ce qu'il
comporte:

- une étape de démarrage du moteur a combustion interne dudit au moins
un dispositif a une altitude de mise a feu du moteur fusée et de mise en froid de la
pompe couplée au moteur a combustion interne,

- une étape d'ouverture de vannes de réservoirs d'ergols du moteur fusée
en paralléle a une montée au régime nominal de fonctionnement du moteur a
combustion interne,

- une étape d'amorgage des pompes par la pression des réservoirs d'ergols
et de début d'alimentation du moteur fusée,

- une régulation du débit des pompes par régulation du régime de rotation
du ou des moteurs a combustion interne d'entrainement des pompes.

L'invention trouve en particulier son application pour les lanceurs
réutilisables et s'applique en particulier a un avion spatial c'est a dire un lanceur
spatial capable de décoller du sol comme un avion puis de quitter I'atmosphére
terrestre pour atteindre I'espace.

Dans l'espace ces avions spatiaux utilisent un propulseur anaérobie de type
moteur fusée. Pour leur vol atmosphérique ils utilisent des propulseurs aérobies
comme des réacteurs.

L'invention permet de motoriser les pompes du moteur fusée de I'avion
spatial avec un dispositif robuste et éprouvé utilisant un comburant et un carburant
simple a mettre en oeuvre et a produire, le dispositif restant suffisamment |léger
pour étre embarqué dans l'avion spatial.

D'autres caractéristiques et avantages de l'invention seront mieux compris
a la lecture de la description qui suit d'un exemple de réalisation non limitatif de

I'invention accompagné des dessins qui représentent:
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en figure 1: une représentation schématique du principe du dispositif de
l'invention;

en figure 2: un exemple d'implantation du dispositif de I'invention dans un
avion spatial,

en figure 3: un détail de la figure 2.

Selon la figure 1 schématique, on décrit ['utilisation d'un moteur a
combustion interne 1 de type moteur a pistons pour la motorisation d'une pompe 2
d'alimentation d'un moteur fusée d’'un avion spatial.

Dans un tel véhicule la propulsion fusée n'est utilisée qu'aprés un vol type
avion.

Mais le moteur a combustion interne de l'invention 1 pourrait étre utilisée
pour toute application d’'un moteur fusée, que ce soit un étage de lanceur ou un
vehicule interplanétaire ou un satellite, dans la mesure évidemment ou le
remplacement d'une motorisation par turbopompe a turbine centrifuge est désire.

Selon la figure 1, le moteur a combustion interne 1 est couplé a I'axe de la
pompe centrifuge 2 par un arbre 20 au travers d'un embrayage 21 de type connu
des moteurs a combustion interne.

Le moteur a combustion interne de type aérobie est utilisé dans une phase
de vol sans atmosphere et est alimenté en carburant par l'intermédiaire d'un
réservoir 4 placé a proximité du moteur. Son alimentation en comburant est
effectuée par le moyen d’'un réservoir 5 d’air comprimé muni d’'un détendeur 6.

On simule ainsi un milieu aérobie par l'utilisation d'un réservoir comprimeé et
d'un détendeur.

L’air comprimé peut éventuellement étre remplacé par de I'air enrichi en
oxygéne ou en gaz nitreux, méthode qui augmente la puissance disponible et
diminue la masse embarquée mais demande un changement de réglage du point
de fonctionnement thermodynamique du moteur ou un gaz contenant de
l'oxygene, ne changeant pas la masse embarquée.

La séquence de fonctionnement et de mise a feu du moteur fusée est la
suivante.

Arrivé a l'altitude de mise a feu du moteur fusée, le moteur a combustion
interne est démarré par un démarreur 7 de type démarreur électrique.

Simultanément, la pompe 2 est mise en froid et couplée au moteur. Les vannes 10
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des réservoirs 3 du moteur fusée sont alors ouvertes et les ergols remplissent la
pompe par une canalisation amont 14 et parallelement le moteur 1 pousse a son
régime de fonctionnement nominal par des moyens de réglage 8, 9. La pression
des réservoirs 3 amorce les pompes 2 et le moteur fusée est alimenté par une
canalisation 15 de sortie de la pompe.

A T'issue de I'épuisement des ergols, le moteur a combustion interne
d'entrainement de la pompe ou des pompes est arrété.

Le fait de remplacer une turbine centrifuge de turbopompe, mise en rotation
par un générateur de gaz, par un moteur a combustion interne raccordé a la
pompe par une arbre et un embrayage permet de s'affranchir des problémes de
démarrage de la turbine le plus souvent réalisé de maniére pyrotechnique.

L'utilisation d'un moteur alimenté par ses propres réservoirs de carburant et
de comburant permet en outre de se passer de la complexité de ['alimentation de
la turbine qui nécessite un piquage sur le circuit d'alimentation du moteur fusée.

En outre, les moteurs a combustion interne tels que les moteurs a pistons
et les moteurs a turbine axiale et compresseur offrant une vitesse beaucoup plus
stable par nature que les turbines centrifuges entrainées par un générateur de gaz
chauds, les problémes de stabilité de fonctionnement de la pompe sont résolus.

De plus, l'utilisation d'un moteur a combustion interne a alimentation
séparée permet d'éviter les risques de survitesse de la turbine en phase
d'épuisement des ergols du moteurs fusée.

Enfin le dispositif de l'invention résout les problémes de couplage sur le
méme axe de zones trés chaudes et trés froides en éloignant I'élément moteur de
la pompe et en prévoyant un circuit de refroidissement de I'élément moteur.

La souplesse d'utilisation d’'un moteur a combustion interne dont le
fonctionnement est piloté comparée a celle d’'une turbo pompe pour laquelle la
turbine est uniguement soufflée par les gaz chauds d'un générateur de gaz permet
les modes de fonctionnement suivants :

- démarrage progressif de la pompe centrifuge, évitant les chocs
meécaniques engendrés par les démarrages pyrotechniques des turbines
centrifuges,

- pilotage du cycle de mise en froid de la pompe,
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- réglage fin et aisément variable de la vitesse de rotation du moteur,
permettant de faire varier le débit et la pression de sortie pompe en fonction du
régime requis, notamment au démarrage du moteur fusée alors que les turbo
pompes ne sont généralement capables que d’une seule vitesse de rotation,

- possibilité de motoriser séparément les pompes de carburant et de
comburant, ce qui permet de faire varier le taux de mélange et d’ajuster
séparément les débits d’ergols pour tenir compte des différences de pertes de
charges dans les circuits. En effet, dans le cas d'ergols cryogéniques le
comburant par exemple Hydrogene ou méthane est souvent utilisé pour refroidir la
tuyére. Cette utilisation requiert des pressions carburant/comburant en entrée
moteur différentes. La régulation du point de fonctionnement optimal est délicate
lorsque ces pressions sont fournies par des pompes centrifuges motorisées par
une turbine centrifuge unique.

A titre d'exemple de réalisation on considerera les hypothéses suivantes
correspondant a un cas concret de réalisation dans le cas d'un avion spatial:

Le moteur fusée utilise du méthane liquide (LCH4) et de I'oxygéne liquide
(LOx), le moteur fonctionne a une pression d'entree moteur de 50 bar pour
I'oxygene liquide et 60 bar pour le méthane, il fonctionne pendant une durée de
I'ordre de 80 secondes et nécessite 7,5 tonnes d'ergols.

En outre, la vitesse de pompe est de l'ordre de 15 000 tours/mn. Cette
vitesse est habituelle pour les pompes LOx et LCH4.

Pour le calcul des paramétres de fonctionnement des moteurs entrainant
les pompes on prend en outre comme hypothéses conservatives que le
rendement minimal de la pompe est de 'ordre de 60% pour la masse d’ergols a
comprimer de 7500 kg.

Ceci correspond a un volume de 9,1 m3 environ et on considere des deébits
supposés constants de 63,5 I/s d’oxygéne liquide et 51,3 I/s de méthane liquide.

Selon ces paramétres, en ce qui concerne la pompe oxygéne liquide et
compte tenu du rendement, la puissance demandée est de 530 kW, soit 720
chevaux environ.

En ce qui concerne la pompe méthane liquide, et compte tenu du
rendement, la puissance demandée, dans le cas pris comme exemple, est de 514
kW soit 698 chevaux environ.
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Ces puissances sont trés voisines, ce qui permet de considérer une
motorisation séparée des pompes par des moteurs identiques.

Une premiére solution selon la présente invention consiste a utiliser des
moteurs a combustion interne de type moteurs de compétition automobile dont le
régime de fonctionnement et la puissance sont réglables.

Avec une consommation typique de 0,27 litre par cheval et par heure, c’est
environ 8 litres de carburant (pour les deux moteurs) qui sont nécessaire pour une
mission. La combustion de cette quantité de carburant requiert 138 kg d’air soit
125 m3. Comprimé a 200 bar, ce volume est contenu dans deux réservoirs de 320
litres chacun.

Comme vu précédemment, il est a noter que le volume d’air peut étre
avantageusement réduit en utilisant de I'air enrichi en oxygéne ou en gaz nitreux.
L'utilisation d’air sous forme liquéfié peut aussi permettre de réduire le volume
embarqué.

La puissance requise correspond a celle des moteurs utilisés en
compétition automobile de formule 1 qui ont une puissance de 750 a 900 chevaux.
Ces moteurs sont prévus pour une durée minimum de vie de 10 h a forte
puissance correspondant a supporter deux grand prix de1h30 chacun environ et
les séances d’essais et de préparation. Comparée aux durées d’utilisation prévues
de l'ordre de 80 s par vol, cela permet de réaliser de 450 a 500 vols pour un
moteur.

En outre, ce type de moteur a une masse de 95 kg environ ce qui reste
modéré.

Selon la présente invention, ['utilisation d’'un moteur de type formule 1 est
rendue possible pour I'entrainement d'une pompe d'alimentation de moteur fusée
dans un vehicule spatial grace aux amenagements suivants:

- la réalisation d'une alimentation directe en air ou gaz comburant par un
réservoir comprimeé et un détendeur,

- un couplage de la pompe sur I'arbre moteur,

- un reglage de I'alimentation en carburant notamment pour tenir compte de
I'orientation physique du moteur et des accélérations,

- un ameénagement du circuit de refroidissement pour tenir compte de

I'ambiance extérieure (- 50°C environ) et de I'absence relative d’air extérieur.
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La solution privilégiée par linvention est de relier le circuit de
refroidissement 11 d'origine du ou des moteurs a combustion interne a un
eéchangeur de chaleur 12 placé sur les canalisations d'admission 14 des ergols qui
sont dans ce cas cryogéniques ce qui permet de realiser en outre un échangeur

5 trés compact.

Le débit de plus de 100 I/s ceux-ci permet de disposer d'une source froide
amplement suffisante. Le liquide de refroidissement utilisé pour le circuit de
refroidissement des moteurs a combustion interne est un liquide adapté aux et
compatible avec les trés basses températures des propergols.

10 On prévoit en outre un capotage des éléments pouvant souffrir d’'un
passage au vide, I'échappement du ou des moteurs a combustion interne se
faisant directement a I'arriere du véhicule.

La procédure de démarrage du moteur a combustion interne est
préférablement réalisée moteur en position horizontale pour permettre la mise en

15 place de sa lubrification et le démarrage est adapté aux conditions de basses
températures par l'usage de réchauffeurs locaux ou par une mise en régime
progressive.

Le bilan de masse pour de tels parametres et l|'application moteur

automobile fait ressortir une masse de I'ordre de 500 a 650 kg.

20
Deux moteurs 170 a 190 kg
Carburant 9 kg
Air comprime 140 kg (avec marges)
Deux réservoirs d'air comprimé 160 kg

Accessoires (démarreur, électronique...) | 40 kg

Deux pompes centrifuges de l'ordre de 40 kg

Total 550 a 600kg
et plus précisément 559
a 579 kg

La figure 2 représente un exemple d'implantation de deux moteurs a
combustion interne de type moteurs a pistons disposés entre un réservoir d'ergols

3 et un moteur fusée 16 d'un aéronef.
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Les moteurs sont disposés diamétralement opposés autour de l'axe
traversant le réservoir et le moteur fusée au dessus des pompes 2a, 2b alimentant
le moteur fusée 16.

Le détail de la figure 3 permet de distinguer I'arbre 20 de liaison entre le
moteur 1a et la pompe 2a.

Une seconde solution consiste a utiliser un moteur de type turbine
d'hélicoptére comprenant un compresseur une chambre de combustion et une
turbine sur un axe commun en lieu et place des deux moteurs a pistons.

Une turbine d'hélicoptére de type TM333 2B2 de la société Turboméca est
notamment appropriée pour une telle application.

Une telle turbine a compresseur peut fournir de l'ordre de 1100 a 1200
Chevaux en continu a un régime de rotation en continu de 6000 t/mn, la encore
réglables.

Dans cet exemple, un moteur a turbine axiale unique est reliée aux deux
pompes, pompe comburant et pompe carburant du moteur fusée, par
I'intermédiaire d'une démultiplication fixe avec une gestion du régime du moteur a
turbine pour augmenter la vitesse de rotation jusqu'a la valeur requise pour les
pompes centrifuges.

Les parameétres d'utilisation d'un tel moteur a turbine axiale sont les
suivants:

- masse unitaire 166 kg;

- consommation d'air pour 80 secondes de fonctionnement: 120 kg;

- consommation de carburant (kérosene) 6 a 7 kg;

L'admission d'air se fait par aspiration d'air comprimé au travers d'un
détendeur en entrée du compresseur et I'échappement se fait directement a
I'arriére du véhicule.

Les valeurs du bilan de masse pour un moteur a turbine axiale tel qu'un
moteur d'hélicoptere telle que décrit sont du méme ordre de grandeur que celles
pour la solution a moteurs automobiles de type formule 1.

La masse des moteurs F1 et du moteur a turbine d’hélicoptére considérée
est celle de moteurs directement issus de leur domaine d'application et ne tient

pas compte des réductions possible du fait de la suppression d'éléments
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uniquement nécessaires pour leur application initiale, un gain de masse est donc
possible.

En résumé, le dispositif de motorisation de pompe 2 d'alimentation de
moteur fusée de véhicule spatial comprend au moins un moteur a combustion
interne 1 du type moteur a combustion interne fonctionnant avec un melange d'air
et d'hydrocarbures, moteur a pistons ou moteur a turbine axiale et un moyen 20 de
transmission de la rotation de ce moteur 1 a la pompe 2.

Selon I'exemple de la figure 1 le moyen de transmission 20 est un arbre
entre le moteur a combustion interne et la pompe et le moyen de transmission 20
comporte un embrayage 21.

Selon un premier mode de réalisation, le moteur a combustion interne est
un moteur multi-cylindres de type moteur de véhicule automobile de compétition.

Selon un mode de réalisation alternatif, le moteur a combustion interne 1
est un moteur a turbine axiale et compresseur aéronautique.

Le moteur 1 est alimenté par ses propres réservoirs 4, 5 de carburant et de
comburant indépendants des réservoirs 3 d'ergols du moteur fusée.

Le réservoir de comburant 5 est un réservoir de gaz sous pression relié a
I'entrée d'air du moteur au travers d'un détendeur 6.

Il comporte un circuit de refroidissement par le moyen d'un échangeur de
chaleur 12 placé sur une ou plusieurs canalisations 14 d'admission des ergols
cryogéniques, le circuit de refroidissement fonctionnant en circuit fermé.

Un démarreur électrique 7 permet de lancer le moteur a combustion
interne.

Le dispositif d'alimentation de moteur fusée représenté a la figure 2
comporte deux pompes chacune motorisée par un dispositif moteur 1, 1' et des
moyens de gestion 8, 9 des moteurs a combustion interne adaptés pour faire
varier indépendamment les parametres de fonctionnement desdits moteurs a
combustion interne en sorte de réguler indépendamment les vitesses de rotation
des pompes.

L'engin spatial conforme a l'invention comporte un moteur fusée dont
I'alimentation comprend au moins une pompe motorisée par un dispositif de

I'invention et des moyens de mise en fonction du dispositif, engin en vol.
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L’invention posséde des applications dans le domaine de I'astronautique, et
plus généralement tous les secteurs utilisant la propulsion par moteur fusée a
ergols liquides et ceux ou un débit de fluide trés important est requis pendant un
temps relativement court.

5 Elle est particulierement intéressante quand les propergols sont

cryogéniques (oxygene liquide avec Hydrogéne, Méthane ou kéroséne liquides).

Elle est particulierement adaptée aux véhicules suborbitaux réutilisables,
pour lesquels une légére augmentation de masse est acceptable en contrepartie
d'un colt de maintenance réduit.

10 La simplicité de I'invention procure en outre de nombreux avantages et
notamment la simplicité de sa conception, des colts de développement et de
réalisation réduits une trés grande fiabilité, une vitesse de pompage stabilisée et
une possibilité de réutilisation de I'ensemble pompe trés importante, les
turbopompes actuelles n'étant elles capables au mieux que de quelques

15 démarrages.
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REVENDICATIONS

1-  Dispositif de motorisation de pompe (2) de moteur fusée (16) d'un
véhicule spatial caractérisé en ce qu'il comprend un moteur a combustion interne
(1, 1a, 1b) de type aerobie fonctionnant avec un meélange comburant, carburant de
type air, hydrocarbure et dont I'alimentation en comburant et carburant est réalisée
par des réservoirs et un circuit séparés des réservoirs (3) de propergols du moteur
fusee.

2 - Dispositif de motorisation de pompe (2) de moteur fusée d'un
vehicule spatial selon la revendication 1 caractérisé en ce que le comburant
nécessaire audit moteur a combustion interne est contenu dans un réservoir sous
pression relié audit moteur par un détendeur.

3- Dispositif de motorisation de pompe (2) de moteur fusée d'un
vehicule spatial selon la revendication 1 ou 2 caractérisé en ce que le comburant
est constitué par de I'air enrichi en oxygéne.

4 - Dispositif de motorisation de pompe (2) de moteur fusée d'un
vehicule spatial selon la revendication 1 ou 2 caractérisé en ce que le comburant
est constitué par de I'air enrichi en gaz nitreux.

5-  Dispositif de motorisation de pompe (2) de moteur fusée d'un
véhicule spatial selon I'une des revendications précédentes caractérisé en ce que
le carburant est un hydrocarbure liquide.

6 - Dispositif de motorisation de pompe (2) de moteur fusée d'un
véhicule spatial selon I'une des revendications précédentes caractérisé en ce que
le carburant est du keéroséne.

7 - Dispositif de motorisation de pompe (2) de moteur fusée d'un
vehicule spatial selon I'une des revendications 1 a 5 caractérisé en ce que le
carburant est de l'essence.

8 -  Dispositif de motorisation de pompe (2) de moteur fusée d'un
vehicule spatial selon I'une des revendications 1 a 5 ou 7 caractérisé en ce que
ledit moteur a combustion interne est un moteur a pistons.

9-  Dispositif de motorisation de pompe (2) de moteur fusée d'un
vehicule spatial selon I'une des revendications 1 a 6 caractérisé en ce que ledit

moteur a combustion interne est un moteur a turbine axiale et compresseur.
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10 - Dispositif de motorisation de pompe (2) de moteur fusée d'un
veéhicule spatial selon la revendication 9 caractérisé en ce que le moteur a turbine
axiale et compresseur est un moteur d'hélicoptére.

11 - Dispositif de motorisation de pompe d'alimentation de moteur fusée
selon l'une des revendications précédentes caractérisé en ce qu'il comporte un
démarreur électrique (7) pour le moteur a combustion interne.

12 - Dispositif de motorisation de pompe d'alimentation de moteur fusée
selon l'une des revendications préceédentes caractérisé en ce que le moteur a
combustion interne comporte un circuit de refroidissement fonctionnant en circuit
fermé par le moyen d'un échangeur de chaleur (12) placé sur les canalisations
(14) d'admission des ergols du moteur fusée.

13 - Dispositif d'alimentation de moteur fusée caractérisé en ce qu'il
comporte au moins deux pompes chacune motorisée par un dispositif selon l'une
des revendications précédentes et des moyens de gestion (8, 9) des moteurs a
combustion interne d'entrainement des pompes adaptés pour faire varier
indépendamment les parameétres de fonctionnement de ces moteurs en sorte de
réguler indépendamment les vitesses de rotation des pompes.

14 - Procédé de mise en route et d'alimentation d'un moteur fusée au
moyen de pompes (2) motorisées par au moins un dispositif selon 'une des
revendications 1 a 12 caractérisé en ce qu'il comporte:

- une étape de démarrage du moteur a combustion interne (1) dudit au
moins un dispositif a une altitude de mise a feu du moteur fusée et de mise en
froid de la pompe (2) couplée au moteur a combustion interne (1),

- une étape d'ouverture de vannes (10) de réservoirs (3) d'ergols du moteur
fusée en paralléle a une montée au régime nominal de fonctionnement du moteur
a combustion interne (1),

- une étape d'amorgage des pompes (2) par la pression des réservoirs (3)
d'ergols et de début d'alimentation du moteur fusée,

- une régulation du débit des pompes par régulation (8, 9) du régime de

rotation du ou des moteurs a combustion interne (1) d'entrainement des pompes.
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