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Systéme d’alimentation d'une chambre de combustion a partir d'une cartouche de carburant.

Ce systeme d’alimentation (15) en carburant d’une
chambre de combustion d'une turbomachine d’aéronef
comprend une premiére rampe (17) d’alimentation en car-
burant et une seconde rampe (19) d’alimentation en carbu-
rant, la premiére rampe (17) comprenant un injecteur de
démarrage (21), une cartouche (23) configurée pour conte-
nir du carburant et une premiére canalisation (25) configu-
rée pour transporter du carburant de la cartouche (23) a
linjecteur de démarrage (21), la seconde rampe (19) com-
prenant un injecteur de regime nominal (27), une seconde
canalisation (29), et une pompe (31) configurée pour en-
voyer du carburant depuis un réservoir de carburant vers
linjecteur de régime nominal (27) par l'intermédiaire de la
seconde canalisation (29).

Figure pour 'abrégé : Fig. 2
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Description

Titre de l'invention : Systeme d’alimentation d’une chambre de
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combustion a partir d’une cartouche de carburant

Domaine technique

La présente invention concerne le démarrage a basse et/ou haute altitude de turbo-
machines d’aéronef, en particulier des turbomachines de relativement petite taille.

En particulier, la présente invention concerne les systemes d’alimentation en
carburant d’une chambre de combustion d’une turbomachine d’aéronef, notamment
durant une phase de démarrage de la turbomachine, également appelée allumage, ou
d’une phase de croisiere, également appelée régime nominal.

De maniere générale, I’invention s’applique a toute chambre de combustion né-
cessitant un démarrage par injection de carburant.

Techniques antérieures

Durant le fonctionnement en rotation d’une turbomachine, la phase de démarrage
peut étre différenciée du régime nominal de la turbomachine par la vitesse de rotation
de la turbine de la turbomachine ainsi que par les débits de carburant injectés dans la
chambre de combustion, notamment pour un démarrage en haute altitude, par exemple
pour une altitude supérieure a 3000 metres.

Le carburant injecté est par exemple un carburant liquide, tel que le kérosene.

Pour la phase de démarrage, notamment en haute altitude, le débit d’injection de
carburant est tres faible, de 1’ordre de 20 a 90 litres par heure alors qu’il est de 200 a
700 litres par heure durant un régime nominal. Ce sont des ordres de grandeur qui
varient selon la taille du moteur.

On a représenté schématiquement sur la [Fig.1] un systéme d’alimentation 1 en
carburant d’une chambre de combustion selon 1’état de la technique.

Le systeme actuel d’alimentation 1 en carburant de la chambre de combustion
comprend une premiere et une seconde rampes 3 et 5 d’alimentation de la chambre de
combustion en carburant, les deux rampes 3 et 5 étant alimentées par une méme pompe
7 reliée a un réservoir de carburant (non représenté). La premicre rampe 3 comprend
un, ou plusieurs, injecteur de démarrage 9 et est configurée de sorte que dés la mise en
route de la pompe 7, I'injecteur de démarrage 9 est alimenté et est configuré pour
pulvériser du carburant dans la chambre de combustion. La seconde rampe 5 comprend
un, ou plusieurs, injecteur de régime nominal 11 ainsi qu’un obturateur taré 13.
L’obturateur taré 13 est configuré pour faire passer du carburant lorsque la pression
dudit carburant est supérieure a une pression de tarage prédéterminée. Ainsi, I’injecteur

de régime nominal 11 est alimenté lorsque la pression du carburant en sortie de la
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pompe 7 est supérieure a la pression de tarage. Au-dela de ladite pression de tarage, les

deux rampes 3 et 5 sont donc alimentées.
Par ailleurs, en vue de leur utilisation respectivement durant une phase de démarrage

et un régime nominal, I’injecteur de démarrage 9 est configuré pour alimenter la
chambre de combustion avec un faible débit contrairement a I’injecteur de régime
nominal 11. C’est de la nécessité d’alimenter séquentiellement les deux rampes 3 et 5
que découle I'utilisation d’un obturateur taré 13 et 1’atteinte une pression seuil de
tarage pour alimenter la seconde rampe 5.

Cette solution présente néanmoins des inconvénients, notamment une complexité de
mise en ceuvre, ainsi que la nécessité de surdimensionner la pompe 7 en termes de
puissance et de taille, le carburant devant €tre a la fois envoyé vers ’injecteur de
démarrage 9 et devant avoir une pression supé€rieure a la pression de tarage.

Exposé de l'invention

La présente invention a donc pour but de pallier les inconvénients précités et de
fournir un systéme d’alimentation en carburant d’une chambre de combustion plus
simple et dont le dimensionnement est optimisé.

La présente invention a pour objet un systeme d’alimentation en carburant d’une
chambre de combustion d’une turbomachine d’aéronef, comprenant une premicre
rampe d’alimentation en carburant et une seconde rampe d’alimentation en carburant,
la premiere rampe comprenant un injecteur de démarrage, une cartouche configurée
pour contenir du carburant et une premiére canalisation configurée pour transporter du
carburant de la cartouche a I’injecteur de démarrage, la seconde rampe comprenant un
injecteur de régime nominal, une seconde canalisation, et une pompe configurée pour
envoyer du carburant depuis un réservoir de carburant vers I’injecteur de régime
nominal par I'intermédiaire de la seconde canalisation.

De manicre générale, la phase de démarrage de combustion dans une chambre de
combustion n’est requise qu’une fois, ne dure que quelques secondes et n’ utilise
qu’une faible quantité de carburant. Il y a donc un intérét a soulager la pompe de la
phase de démarrage, et ainsi a dimensionner la pompe au juste besoin en dissociant les
organes assurant 1’alimentation des deux rampes.

Ainsi, le systeme selon I’invention permet de se passer d’un obturateur taré sur la
seconde rampe, simplifie I’architecture du systeme d’alimentation en permettant un
juste dimensionnement de la pompe, permet une diminution de sa masse, et une aug-
mentation de sa fiabilité.

La contrainte liée a la phase de démarrage est supprimée au niveau de la pompe,
I’entretien de la combustion lors de la phase de croisiere peut trés bien €tre assurée par

une pompe de moindre puissance : le débit sera plus important dans la seconde rampe



[0016]

[0017]

[0018]

[0019]

[0020]

[0021]

[0022]

[0023]

[0024]

[0025]

[0026]

[0027]

[0028]

[0029]

mais la pulvérisation étant aidée par la ventilation par un flux d’air dans la chambre de
combustion, la pression dans la seconde rampe pourra €tre plus faible que dans 1’état

de la technique, et donc entretenue avec une pompe de plus faible dimensionnement.
Dans un mode de réalisation la cartouche comprend un moyen d’expulsion configuré

pour expulser du carburant contenu dans la cartouche lorsque ledit moyen d’expulsion
est déclenché.

Avantageusement, le moyen d’expulsion comprend un ressort ainsi qu’un piston, et/
ou un gaz sous pression.

Avantageusement, la premiere rampe comprend un déclencheur configuré pour dé-
clencher le moyen d’expulsion.

Dans un mode de réalisation particulier, la premiere canalisation de la premicre
rampe comprend un obturateur taré.

Avantageusement, la cartouche a un volume compris entre 5 et 50 centilitres.

Avantageusement, la pompe est électrique ou a entrainement mécanique.

Dans des modes de réalisations particuliers, la cartouche est configurée pour €tre re-
chargeable en carburant en cas d’échec de démarrage et/ou la premicre rampe
comprend au moins deux cartouches configurées pour contenir du carburant.

La présente invention a également pour objet une turbomachine comprenant une
chambre de combustion et comprenant un systeme tel que défini préc€édemment.

La présente invention a encore pour objet un aéronef comprenant le systeme ou la
turbomachine tels que défini précédemment.

La présente invention a aussi pour objet un procédé d’alimentation en carburant
d’une chambre de combustion d’une turbomachine d’un aéronef pour le démarrage de
la turbomachine, avec un systeme, une turbomachine ou un aéronef tels que défini pré-
cédemment, le procédé comprenant les étapes suivantes :

- Pulvérisation d’un carburant contenu dans la cartouche vers la chambre de
combustion par I’ intermédiaire de 1’injecteur de démarrage ; et

- Allumage de la pompe et pulvérisation de carburant par I’intermédiaire de
I’injecteur de régime nominal, ladite pulvérisation de carburant par I’intermédiaire de
I’injecteur de régime nominal étant initiée au cours de 1’étape précédente de pulvé-
risation d’un carburant contenu dans la cartouche.

Breve description des dessins

D’autres buts, caractéristiques et avantages de 1’invention apparaitront a la lecture de
la description suivante, donnée uniquement a titre d’exemple non limitatif, et faite en
référence aux dessins annexés sur lesquels :

[Fig.1]

est une représentation schématique d’un systéme d’alimentation en carburant d’une
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chambre de combustion selon 1’état de la technique ;

[Fig.2]

est une représentation schématique d’un systéme d’alimentation en carburant d’une
chambre de combustion selon I’invention ;

[Fig.3]

est une représentation schématique d’une turbomachine selon I’invention ; et

[Fig.4]

est une représentation schématique des étapes d’un procédé d’alimentation en

carburant d’une chambre de combustion selon I’invention.

Exposé détaillé d’au moins un mode de réalisation

On a représenté schématiquement sur la [Fig.2] un systeéme d’alimentation 15 en
carburant d’une chambre de combustion d’une turbomachine (représenté sur la [Fig.3])
d’aéronef.

Le systeme d’alimentation 15 comprend une premiere rampe 17 d’alimentation en
carburant et une seconde rampe 19 d’alimentation en carburant distincte de la premiere
rampe 17 et alimentées par des sources de carburant différentes.

La premiere rampe 17 comprend un injecteur de démarrage 21, une cartouche 23
configurée pour contenir du carburant et une premicre canalisation 25 configurée pour
transporter du carburant de la cartouche 23 a I’injecteur de démarrage 21. La premiere
rampe comprend optionnellement plusieurs injecteurs de démarrage 21 selon la taille
de la chambre de combustion a alimenter ou le type de turbomachine.

La cartouche 23 a par exemple un volume compris entre 5 et 50 centilitres, de
préférence entre 12 et 25 centilitres.

L’injecteur de démarrage 21 comprend un dispositif de pulvérisation configuré pour
pulvériser un carburant dans la chambre de combustion, 1’injecteur de démarrage 21
permettant de démarrer la combustion dans la chambre de combustion. Le débit
d’injection de I'injecteur de démarrage 21 est faible, par exemple compris entre 20 et
90 litres par heure.

La présence d’un injecteur de démarrage 21 a faible débit permet d’effectuer un
démarrage de combustion en haute altitude, par exemple a une altitude supérieure a
3000 metres, lors de conditions de pression et de température nécessitant une injection
de carburant différente d’une injection dans une phase de croisiere. Pour un démarrage
de combustion en basse altitude, il n’est ainsi pas nécessaire d’utiliser la premicre
rampe 17 d’alimentation, la seconde rampe 19 suffit dans ces conditions de pression et
de température.

Le carburant est par exemple liquide, tel le kérosene, ou gazeux.

La seconde rampe 19 comprend un injecteur de régime nominal 27, une seconde ca-
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nalisation 29, et une pompe 31 configurée pour envoyer du carburant depuis un
réservoir de carburant (représenté sur la [Fig.3]) vers ’injecteur de régime nominal 27
par U'intermédiaire de la seconde canalisation 29. La seconde rampe 19 comprend op-
tionnellement plusieurs injecteurs de régime nominal 27 selon la taille de la chambre
de combustion a alimenter ou le type de turbomachine.

L’injecteur de régime nominal 27 comprend un dispositif de pulvérisation configuré
pour pulvériser un carburant dans la chambre de combustion, I’injecteur de régime
nominal 27 permettant de maintenir une combustion dans la chambre de combustion
dans un régime nominal, autrement dit lors d’un fonctionnement d’une turbomachine
dans une phase de croisiere d’un aéronef. Le débit d’injection de I’injecteur de régime
nominal 27 est par exemple compris entre 200 et 700 litres par heure, soit environ 10
fois supérieur a celui de I'injecteur de démarrage 21.

Afin de faciliter I’expulsion du carburant depuis la cartouche 23 vers I’injecteur de
démarrage 21, la cartouche 23 comprend un moyen d’expulsion 33 configuré pour
expulser du carburant contenu dans la cartouche 23 lorsque ledit moyen d’expulsion 33
est déclenché.

Dans un mode de réalisation, le moyen d’expulsion 33 comprend un ressort 35 ainsi
qu’un piston 37 délimitant une chambre 38 dans la cartouche 23 configurée pour
contenir du carburant. En variante, le moyen d’expulsion 33 comprend un gaz sous
pression avec ou sans piston, le gaz sous pression forcant la cartouche 23 a se vider de
carburant.

Dans un mode de réalisation, la premicre rampe 17 comprend en outre un dé-
clencheur 39 configuré pour déclencher le moyen d’expulsion 33 afin de libérer le
carburant vers I’injecteur de démarrage 21.

Le déclencheur 39 est par exemple un verrou électromagnétique qui, ouvert,
déclenche le moyen d’expulsion 33 afin de libérer le carburant vers ’injecteur de
démarrage 21.

Dans un mode particulier de réalisation, la premiere canalisation 25 de la premicre
rampe 17 comprend un obturateur taré 41 afin de limiter la libération de carburant a
une pression prédéterminée, de sorte que le carburant ne soit pas libéré sans raison.

L’ obturateur taré 41 peut étre positionné en addition du déclencheur 39 afin de
garantir que le carburant ne s’échappe pas sans raison de la cartouche 23. L’ obturateur
taré 41 peut également €tre positionné en variante du déclencheur 39.

Dans un mode de réalisation particulier, la cartouche 23 est configurée pour étre re-
chargeable en carburant en cas d’échec de démarrage ou dans le but d’une réutilisation.

Dans un autre mode de réalisation illustré sur la [Fig.3], la premiere rampe 17
comprend au moins deux cartouches 23 configurées pour contenir du carburant et

reliées toutes les deux a I’injecteur de démarrage 21 par I’intermédiaire de la premiere
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canalisation 25. La deuxieme cartouche 23 permet un démarrage ultérieur, ou agit en
tant que cartouche 23 de secours si la combustion n’a pas démarré apres que le
carburant de la premicre cartouche 23 a €t€ injecté.

On a représenté schématiquement sur la [Fig.3] une turbomachine43 d’un aéronef
comprenant un systeme d’alimentation 15 en carburant d’une chambre de combustion
45.

La turbomachine comprend une chambre de combustion 45, une tuyere
d’échappement 47, une turbine 49, et un compresseur principal 51 alimentant en air la
chambre de combustion 45 a partir d’une entrée d’air 53. Le flux d’air entrant dans la
chambre de combustion 45 aide a la dispersion du carburant injecté et permet la stabi-
lisation de la combustion.

La turbomachine 43 comprend également un boitier d’accessoires 55 et un arbre
central 57 auquel sont reli€s le boitier d’accessoires 55, le compresseur principal 51 et
la turbine 49.

Le boitier d’accessoires 55 est également reli€ a une génératrice 59, autrement dit un
alternateur embarqué.

Dans un mode de réalisation particulier, la turbomachine 43 est un groupe auxiliaire
de puissance d’un aéronef et comprend optionnellement un compresseur de charge 61
permettant de diriger de 1’air vers un circuit d’air 63 en direction de la cabine de
1’aéronef.

Le systeme d’alimentation 15 représenté est similaire et mode de réalisation re-
présenté sur la [Fig.2]. La premiere rampe 17 comprend également une deuxieme
cartouche 23 optionnelle.

La turbomachine 43 comprend en outre un réservoir 65 configuré pour contenir du
carburant destiné a étre envoyer dans la chambre de combustion 45 par la pompe 31.
La chambre de combustion 45 comprend par ailleurs un allumeur 67, par exemple une
bougie d’allumage afin d’initier la combustion de carburant dans la chambre de
combustion 45.

Dans un mode de réalisation, la pompe 31 du systeme d’alimentation 15 est entrainée
mécaniquement par le boitier d’accessoires 55.

Dans un autre mode de réalisation, la pompe 31 du systeme d’alimentation 15 est
électrique et alimentée en €lectricité par la génératrice 59 ou par un stockage d’énergie
électrique, typiquement une batterie, pouvant étre rechargé par la génératrice 59. Cette
solution permet un gain de masse important au niveau de la pompe 31 et de la gé-
nératrice 59. La pompe 31 aillant simplement a €tre dimensionnée pour les besoins de
I’injecteur de régime nominal 27, la génératrice 59 peut également étre dimensionnée
uniquement pour ce besoin.

On a représenté schématiquement sur la [Fig.4] les étapes d’un procédé
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d’alimentation en carburant d’une chambre de combustion 45 d’une turbomachine 43
d’un aéronef pour le démarrage de la turbomachine 43, avec un systeme d’alimentation
15 tel que décrit précédemment.

Pour la mise en ceuvre du procédé d’alimentation en carburant de la chambre de
combustion 45, et lorsqu’aucune combustion n’est présente dans la chambre de
combustion 45, on effectue en premier lieu une étape 69 de pulvérisation du carburant
contenu dans la cartouche 23 vers la chambre de combustion 45 par I’intermédiaire de
I’injecteur de démarrage 21. En particulier, I’étape 69 de pulvérisation comprend par
exemple une étape 71 d’activation du déclencheur 39 configuré pour déclencher le
moyen d’expulsion 33, lui-méme permettant d’expulser plus facilement le carburant de
la cartouche 23 vers la chambre de combustion 45. Durant cette étape 69, une étape 73
de création d’une flamme avec 1’allumeur 67 doit €tre effectuée si une combustion est
souhaitée.

Dans un mode particulier de mise en ceuvre, le carburant présent dans la cartouche 23
est différent du carburant contenu dans le réservoir 65 de carburant. Un carburant
différent dans la cartouche 23 permet par exemple d’enrichir le mélange air/carburant
afin de faciliter le démarrage de la combustion dans la chambre de combustion 45.

Puis, on effectue une étape 75 d’allumage de la pompe 31 et ainsi de pulvérisation de
carburant par I’intermédiaire de I’injecteur de régime nominal 27, ladite pulvérisation
de carburant par I’intermédiaire de I’injecteur de régime nominal 27 étant initiée avant
que 1’étape 69 précédente de pulvérisation d’un carburant contenu dans la cartouche 23

ne soit terminée, afin de ne pas stopper la combustion.



[Revendication 1]

[Revendication 2]

[Revendication 3]

[Revendication 4]

[Revendication 5]

[Revendication 6]

[Revendication 7]

[Revendication 8]

[Revendication 9]

Revendications

Systeme d’alimentation (15) en carburant d’une chambre de combustion
(45) d’une turbomachine (43) d’aéronef, comprenant une premiere
rampe (17) d’alimentation en carburant et une seconde rampe (19)
d’alimentation en carburant, caractérisé en ce que la premicre rampe
(17) comprend un injecteur de démarrage (21), une cartouche (23)
configurée pour contenir du carburant et une premicre canalisation (25)
configurée pour transporter du carburant de la cartouche (23) a
I’injecteur de démarrage (21), la seconde rampe (19) comprenant un
injecteur de régime nominal (27), une seconde canalisation (29), et une
pompe (31) configurée pour envoyer du carburant depuis un réservoir
(65) de carburant vers I’injecteur de régime nominal (27) par
I’intermédiaire de la seconde canalisation (29).

Systeme selon la revendication 1, dans lequel la cartouche (23)
comprend un moyen d’expulsion (33) configuré pour expulser du
carburant contenu dans la cartouche (23) lorsque ledit moyen
d’expulsion (33) est déclenché.

Systeme selon la revendication 2, dans lequel le moyen d’expulsion (33)
comprend un ressort (35) ainsi qu’un piston (37), et/ou un gaz sous
pression.

Systeme selon 1’une des revendications 2 et 3, dans lequel la premiere
rampe (17) comprend un déclencheur (39) configuré pour déclencher le
moyen d’expulsion (33).

Systeme selon 1’'une quelconque des revendications 2 a 4, dans lequel la
premiere canalisation (25) de la premiere rampe (17) comprend un ob-
turateur taré (41).

Systeme selon 1’'une quelconque des revendications 1 a 5, dans lequel la
cartouche (23) a un volume compris entre 5 et 50 centilitres.

Systeme selon 1’'une quelconque des revendications 1 a 6, dans lequel la
pompe (31) est €lectrique.

Systeme selon 1’'une quelconque des revendications 1 a 7, dans lequel la
cartouche (23) est configurée pour €tre rechargeable en carburant en cas
d’échec de démarrage et/ou dans lequel la premicre rampe (17)
comprend au moins deux cartouches (23) configurées pour contenir du
carburant.

Turbomachine (43) comprenant une chambre de combustion (45) et ca-

ractérisée en ce qu’elle comprend un systeme (15) selon I'une



quelconque des revendications 1 a 8.

[Revendication 10] Procédé d’alimentation en carburant d’une chambre de combustion (45)
d’une turbomachine (43) d’un aéronef pour le démarrage de la tur-
bomachine (43), avec un systeme (15) selon 1’une quelconque des re-
vendications 1 a 8, caractérisé en ce qu’il comprend les étapes

suivantes :

- Pulvérisation d’un carburant contenu dans la cartouche (23)
vers la chambre de combustion (45) par I’intermédiaire de
I’injecteur de démarrage (21) (étape 69) ; et

— Allumage de la pompe (31) et pulvérisation de carburant par
I’intermédiaire de I’injecteur de régime nominal (27) (étape
75), ladite pulvérisation de carburant par I’intermédiaire de
I’injecteur de régime nominal (27) étant initiée au cours de
I’étape (69) précédente de pulvérisation d’un carburant

contenu dans la cartouche (23).
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