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Plan général de la présentation :

1. Pourquoi aller dans l’espace ?

2. Un lanceur qu’est ce que c’est ?

Missions principales

Principes de satellisation

Principes de propulsion

3. Ariane 5



Pourquoi aller dans l’espace ?
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� Support d’aide à la décision sur des enjeux majeurs :

. Ressources en eau

. Changements climatiques

. Traitement des pollutions

. Prévision et gestion des crises et des risques na turels

Développement durable

Pourquoi aller dans l’espace ?
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� Contribution fondamentale aux recherches relatives à :

. L’exploration de l’univers

. La connaissance de la Terre

. L’origine de la vie

. La physique fondamentale

. L’exploration planétaire (notamment Mars)

Nébuleuse Eskimo

Carte de Gravimétrie

Science

Pourquoi aller dans l’espace ?
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� Préparation et utilisation des technologies du futur :

. Diffusion multimédia

. Outils de positionnement et de navigation

. Applications associées

. Technologies des télécommunications

Cospas-
Sarsat

Intelsat 901

Société de l’information et de la mobilité

Pourquoi aller dans l’espace ?
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L’utilisation de l’Espace est omniprésente et vital e 

L’accès à l’Espace est fondamental et stratégique

Pourquoi aller dans l’espace ?



Un lanceur , qu’est ce que c’est ?
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� L ’accès à l ’espace relève d ’une démarche économique et stratégique 
� La conception est orientée par des objectifs de com pétitivité techniques et 

économiques

� L ’objectif est de donner une vitesse et une positio n précise dans l ’espace 
à une charge utile pour la satelliser (ou la libérer de l ’attraction terrestre, 
éventuellement de la ramener )

� Mais un  système de lancement moderne c’est aussi …

Un service proposé à un client qui propose et garantit:

Performance / Précision orbitale / Fiabilité / Ambiances maîtrisées / Facilité
(flexibilité) opérationnelle / coût minimal... 

� Un Système de lancement = Lanceur + Moyens sol

Concevoir un système de 
lancement



10

ROUTE  TRANSPORT  
SPATIAL 

TRANSPORT 
AERONAUTIQUE Bus Auto individuelle 

Localisation 

Guidage 

Pilotage 

Séquencement 

Tout automatique Humain mais très assisté 
(pilotage souvent 
automatique) 

Humain début d'assistance 
en localisation 

Humain 

Confort de charge utile X XXX XXX XXX 

Masse charge utile / 
masse structure / masse 
carburant-comburant 

1/10/100 1/2/2 1/2/0,05 1/2/0,1 

Durée de 
fonctionnement pour : 

- une mission 

- une vie de véhicule 

 

 

1 mn à 1 h 

idem 

 

 

1 à 10 h 

10 000 h 

 

 

1 h à 10 h 

300 000 km (4 000 h) 

 

 

1 h à 10 h 

150 000 km (2 000 h) 

Relation contructeur/ 
client 

 

Prix au kg x km 

Constructeur intégrateur Opérateur 
=> Client satellite 

 

0.5 €  (GTO) à 15 € (LEO) / kg.km 

Constructeur => Compagnie 
aérienne => Client 

 

 < 1 cts € / kg.km 

Constructeur => 
Compagnie de bus => 
Clients 

Constructeur => 
Client 

 

 < 1cts €  / kg.km 

Infrastructure sol Bases de lancement = 10 
Stations de poursuite 

Aéroports = 1 000 
Tour de contrôle 
Stations sols, balises 

Routes 
Signalisation 
Feux de croisements 
Stations d'essence 

Comparaison des systèmes de 
transport
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Un lanceur n’est pas un vélo

� Quelques chiffres  en guise de comparaison …

� Pas d’essai échelle 1 avant le premier vol 

� Pas de possibilité de simuler au sol, de façon compl ément 
représentative,  le vide, les variations d’accéléra tions, l’environnement 
acoustique du décollage, la dynamique…

� La précision finale d’injection est de 10 km a 3600 0 km d’altitude

� Ratio 1 à 100 entre la masse de la charge utile et l a masse d’ergols à
bord

� Coût : 12 to 15 € le gramme de charge utile en orbit e  GTO (idem prix 
de l’or pur )
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Un système bouclé… ..

Contraintes externes :

-au sol : vent, pluie, foudre
-en vol : vent, foudre, rafale, 

protons, météorites

Spécifications de besoin :

types de missions, performances 
(masse CU, confort, fiabilité), coût 
récurrent, cadence de lancement, 
date de disponibilité

Étagement

Optimisation de la 
trajectoire

Contrôle de vol

Efforts généraux 

Flux thermiques

Architecture électrique, 
Programme de vol

Moteurs
Structures
Équipements 
électriques

Bâtiments 
d’intégration 
Baies de contrôle
Table de lancement
Meteo

Sauvegarde
Stations de 
poursuite

Etage 2

Etage 1

Lanceur

Ensemble de lancement 

Base de lancement

Etage 3

C'est un système complexe, avec de nombreuses interfaces externes et avec couplage entre toutes les disciplines
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� Mission principale :
� mise en orbite des satellites (altitude, vitesse, p ente) pour un coût minimum

� Missions secondaires :
� offrir un volume utile aux satellites
� préparer les satellites avant le lancement (essais,  remplissage)
� conditionner les satellites (thermique, électrique,  ordres)
� Protéger les satellites de l’environement extérieur
� Fournir des informations au centre de lancement

� Contraintes :
� respect d ’un environnement spécifié (efforts, dynami que, chocs, acoustique, 

thermique, pollution, ...) 
� contraintes de sauvegarde (proche, lointaine)
� Respect de la fiabilité , disponibilité
� Cadence de lancement
� Interchangeabilité des charges utiles …

Les missions et contraintes



Missions d’un système de lancement
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Orbite géostationnaire GEO 
(Geostationnary Earth Orbit)

l’altitude d’un satellite GEO est 35.786 km » 36.000 km

Applications : téléphone, télévision, radio, communications, météo…

Exemples : Familles ASTRA, Hot-Bird, Intelsat, Telecom, Meteosat...

� c’est le premier marché du spatial
� dernier recensement : 1124 objets en GEO dont 346 contrôlés

« un satellite GEO semble toujours immobile à la verti cale d’un lieu donné »
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Carte des 
satellites GEO 

enregistrés
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Orbite de Transfert géostationnaire GTO 
(Geostationnary Transfer Orbit)

��� � c’est l’orbite la plus fréquemment visée par les fu sées

. les fusées injectent les satellites en GTO
Forte influence de la position du pas de tir : 

Attention à la comparaison des performances 

les satellites doivent ensuite se circulariser pour arriver en GEO

� gamme d’orbites d’apogée 35.786 km et de périgée bas (200 à 1000 km)
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� un satellite SSO présente toujours le même angle So leil - Plan orbital -
Terre

• La Terre a une forme un peu aplatie
• Cet effet modifie la forme des orbites en faisant tourner le plan de l’orbite, 

• On synchronise la rotation du plan orbital et celle de la Terre autour du Soleil

• altitude »»»» 600 à 1000 km circulaire, inclinaison »»»» 97 à 99 
�

� �
�

� Nombreuses applications  très variées
Observation de la terre, météo, Environnement, défe nse

� Exemples: 
SPOT, Helios, Envisat, Landsat, 
ERS, Key-Holes

Orbite Héliosynchrone SSO
(Sun Synchronous Orbit)
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� Gamme d’orbites basses (1000 à 2000 km) fortement inclinées (70° ou plus)

• période courte (» 1 heure 30) 

• très bonne couverture mondiale

Constellations = réseaux de satellites

� Marché très prometteur jusqu’en 2000,

• semble en panne aujourd’hui

• Redemarrage potentiel avec “Internet in the skies”

Applications : 

communications, téléphonie mobile, localisation

Exemples :            
Iridium (78 satellites), Globalstar (56 satellites)

Orbites Basses LEO 
(Low Earth Orbit)
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Orbites Moyennes MEO 
(Medium Earth Orbits)

� Orbites moyennes (20,000 to 25,000 km) fortement in clinées (55
�

� �
�

to 60

�
� �

�

)
� Période longue ( »»»» 12 h) 
� Très bonne couverture terrestre

� Essentiellement utilisées pour la navigation
� GPS 1 & 2 (28 sats)
� Glonass (24 sats)

� Compass (20 sats) 
� Galileo (30 sats)

� Marché important, stratégique
mais relativement limité
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International Space Station ISS

� Gamme de mission vers l’ ISS:
� Missions habitées 

(Soyuz, Shuttle puis Orion, Dragon ?) 

� Missions automatiques 

� Marché à moyen terme  fortement inconnu
� Entrainement pour les missions d’explorations ?

� 9 missions européennes prévues de l’ATV
( Automated Transfer Vehicle )

� Altitude: 350 à 450 km

� Inclinaison: 51.6

�
� �

�



22

Missions scientifiques

� Gamme de mission très large
� Orbite terrestre
� Exploration planétaire

� Missions de libération
� ….

� Exemples :
XMM, Rosetta, Soho, Hubble Space
Telescope, Picard, …

� Marché « institutionnel »
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GTO
200 / 36 000 km

SSO
800 km LEO

500 à 1 000 kmGEO
36 000 / 36 000 km

MEO
20 000 / 20 000 km

Escape

- 23 -

Les orbites en résumé



Principes de satellisation
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Principes de satellisation
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Principes de satellisation
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Principes de satellisation
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Principes de satellisation



Principes de Propulsion
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La fonction Propulsion

� But : Fournir une force de poussée pour déplacer un véh icule.

� Sur les lanceurs on distingue 2 fonctions différent es :

� Placer sur orbite :
· Accélérer un véhicule depuis la terre vers une orbite donnée (translation) 

=> Moteurs HM7, Vulcain

� Le contrôle d’attitude :
· Fournir un couple pour orienter le composite dans une direction (rotation) 

(SCA A5, SCAR A4)
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La fonction Propulsion

On crée a force propulsive par un débit de gaz qui exerce une action 
sur le milieu extérieur et par conséquent une réact ion égale et 
opposée sur le lanceur

Conservation de la quantité de mouvement : m.v = M.V  

soit,  F = m. gggg= Q.V =Q.go.Isp

� L ’efficacité d ’un moteur fusée se mesure la vitesse 
d’ejection des gaz

��� � Un moteur fusée ne sert qu’à éjecter le plus de mass e 
possible, le plus vite possible !

m, v

M, V

M, V

m, v
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La fonction Propulsion

� La poussée est donc d’autant plus forte que :

� le débit éjecté est important 
� la vitesse d’éjection est grande

� L’énergie disponible peut être de nature multiple ma is en 
propulsion actuelle lanceur on utilise l ’énergie ch imique :

� on obtient le débit par mélange de produits solides  ou 
liquides réagissant dans une chambre de combustion

� La vitesse des gaz est réalisée par détente dans un e tuyère
qui transforme l’énergie interne des gaz en énergie  cinétique
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Petits moteurs gaz froids

. Détente dans le vide de gaz légers (H 2, Hé, N2)

. Dérivés du ballon de baudruche

. Vitesses d’éjection faibles  w »»»» 800 à 1500 m/s 

. Débits très faibles 

��� � très faibles poussées ( ££££ 50 N)

��� � contrôle d’attitude des satellites ou des étages su périeurs de fusée

Exemple du Système de Contrôle d’Attitude et de Rou lis SCAR d’Ariane 4
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Petits moteurs gaz chauds -
monoergols

. Amélioration du principe du moteur à gaz froid en ch auffant l’ergol avant 
éjection

. Décomposition d’ergols très énergétiques (N 2H4, H2O2) sur un lit catalytique

. Performances assez élevées (w »»»» 2400 m/s) 

. Débits massiques limités

��� � poussées faibles : utilisation comme propulsion pri ncipale de satellites 
(Spot) ou pour le contrôle d’attitude des étages su périeurs de fusée



35

Ergols solides

. Poudre = mélange oxydant (comburant) + réducteur (combustible) + liant

. Réaction d’oxydo réduction : 
- oxydant le plus classique : Perchlorate d ’Ammonium  
- réducteur le plus classique : Aluminium
- liant le plus classique : Polybutadiène

. Vitesses d’éjection honorables (w »»»» 2900 m/s) 

. Débits massiques très élevés ®®®® très fortes poussées

��� � moteurs très utilisés, surtout comme propulseurs d ’ appoint
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. Comburants classiques : acide nitrique (HNO 3), peroxyde d ’azote 
(N2O4), Oxygène Liquide LOX...

. Combustibles classiques : Kérosène, DiMéthylHydra zine (UDMH) 
(N2H2(CH3)2), MonoMéthylHydrazine MMH, Méthane CH4...

. Vitesses d’éjection élevées (w »»»» 3400 m/s) 

. Débits massiques élevés (q ££££ 2,5 tonne/s) 

��� � Très fortes poussées

��� � moteurs très utilisés pour toutes les applications fusée

Bi-ergols "stockables" ou 
"semi-stockables"
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Bi-ergols cryotechniques 

. Couple d’ergols le plus utilisé : H 2 + O2 à l’état liquide 
(génération d’eau)

. Très complexe d ’utilisation :

� problèmes de stockage température du LH 2 : -253 

�
� �

�

C, LOx : -
183 

�
� �

�

C

� densité du LH 2 très faible (70 kg/m 3) donc gros réservoirs

� réaction non-hypergolique : pas d ’auto inflammation

. Vitesses d’éjection très élevées (w »»»» 4600 m/s) 

. Débits massiques élevés (q ££££ 500 kg/s)

��� � moteurs très utilisés pour toutes les applications fusée



Ariane 5
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Vandenberg
Wallops

Canaveral

Kourou

Alcantara

EquatorSrihankota

Xichang

Jiuquan Taiyuan Kagoshima

Tanegashima

SvobodnBaikonour

Plesetsk

ARIANE

ariane 5

CZ

ATLAS 3, 5

DELTA 4

SEA LAUNCH

PROTON 
ILS

SOYUZ

H2A

Performance GTO ~ Kourou
Atlas IIIA        - 3,7t

Atlas IIIB2      - 4,1t

Atlas V(401)    - 4,5t

Atlas V(501)    - 3,9t

Atlas V(551)    - 7,9t

Delta IV(4,0)    - 3,7t

Delta IV(5,2)    - 4,0t

Delta IV(5,4)    - 5,7t

Delta IV(HLV) - 12t

Sea Launch - 5,3t

Sea Launch 2     - 6,0t

Proton K            - 4,9t

Proton M           - 5,5t

CZ-3A                - 2,3t

CZ-3C                - 3,3t

CZ-3B                - 4,5t

H-2A(202)          - 3,7t

H-2A(2022)        - 4,0t

H-2A(212)          - 6,7t

H-2A(222)          - 8,5t

La concurrence actuelle

GSLV

GSLV                - 2,5t
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Ariane 5 : plusieurs étages largués au fur 
et à mesure

Chaque étage est composé :

� d’un ou plusieurs moteurs,

� d’un ou plusieurs réservoirs,

� d’une enveloppe (structure) solide 
et légère

Performances:

• 9 t GTO version ECA 
• 6.5 t GTO version GS 
• 20 t LEO-ISS (GS-ATV)

Ariane 5
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Ariane 5

ARIANE 5 c’est : 

� @@@@750 t au décollage soit 10 % du poids de la Tour Eiffel 
dont 

� 1 % correspond à la masse du satellite (masse utile), 
� 9 % à la structure 
� 90 % au carburant

� 130 s pour brûler les 237 tonnes de poudre de chaqu e 
propulseur 

� un moteur Vulcain dont la puissance est équivalente  à
une centrale atomique 

� 700 000 heures de travail délivrées par près de 6 0 00 
agents européens aux heures les plus intenses du 
programme 

� un coût global à achèvement de près de 45 milliards de 
francs 

� 1 100 industriels participant au projet
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Un lanceur n’est pas un velo…

� Quelques chiffres  en guise de comparaison …

Ariane 5: 

� 1 minute après le décollage : 500 tonnes, plus rapi de qu’une balle de fusil

� 2 minutes après le décollage : 7200 km/h

� Puissance au décollage : 17 GW 

� Turbopompe LH2 Vulcain = puissance de 2 TGV trains,  capable de vidanger 
une baignoire en  50 ms

� Turbopompe du Moteur HM7B  : 1000 tours par seconde

� Hydrogène Liquide à -250

�
� �

�

C, densité 14 fois plus faible que l’eau

� Dans un turbopompe : en 40 cm, températures varient  de -250

�
� �

�

C à 3000

�
� �

�

C

� Volume réservoirs comparable à une piscine de 25 m

� Hauteur du Lanceur 50 m :  immeuble de 20 étages
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Ariane  5

Le composite inférieur comprend 
2  ensembles : 

� 1 corps central à propulsion 
cryotechnique : les ergols 
cryotechniques, associant de 
l’hydrogène à de l’oxygène 
liquides, sont très performants 

� 2 propulseurs d’accélération à
poudre : ces 2 propulseurs 
nommés P230 délivrent à eux 
seuls plus de 90 % de la poussée 
totale du lanceur au décollage. Ils 
mesurent chacun 31 m de haut, 3 
m de diamètre et contiennent 237 
tonnes de poudre . 
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• 240 tonnes de poudre

• 35 tonnes de structure à vide:
•structure métallique
•protection thermique

• Poussée max environ 540 t

• durée de fonctionnement :  130 sec

•Accrochage:
•par bielles à l ’arrière
•système de suspension en 
caoutchouc passant toute la poussée

•Tuyère orientable à butée flexible 6°

•système de contrôle à huile perdue

Le Propulseur à Poudre (EAP)
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Le Propulseur à Poudre (EAP)
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Le Propulseur à Poudre (EAP)
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Etage Cryotechnique (EPC)

� 174 Tonnes d ’ergols cryotechniques:

� Oxygène liquide : 132,5 T ; -183

�
� �

�

C

� Hydrogène liquide : 26 T ; -250

�
� �

�

C

� Réservoirs en aluminium avec fond commun

� Jupe avant et bâti moteur en aluminium

� Diamètre : 5,4 m ; hauteur : 24 m

� Épaisseur moyenne 3mm ; mini 1,5 mm

� Masse à vide avec moteur : 12,5T

� Temps de fonctionnement : 600 s

� Contrôle de vol système à huile perdue

Vulcain 2 
Poussée @@@@1350 kN
Temperature de combustion : 3200 

�
� �

�

C
Pression chambre : 11 MPa
Turbopompe LH2: 

Power 13 MW @@@@2 TGV
Debit  6000 l/s (40 kg/s)
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Cet ensemble est modulable selon la 
mission à accomplir. il comprend : 

� une case à équipement : c’est le cerveau 
électronique du lanceur, lui permettant de 
garder en mémoire toutes les instructions 
nécessaires au vol. Elle contrôle et 
rectifie, si besoin, la position du lanceur, 
commande l’extinction des moteurs, la 
séparation des étages, etc ; 

� un étage supérieur qui  apporte le 
complément de poussée nécessaire à la 
satellisation de la charge utile ; 

� la coiffe : constituée de 2 demi-coquilles, 
la coiffe protège les charges utiles 
pendant la traversée de l’atmosphère. Elle 
est larguée après environ 3 min de vol ; 

� la SPELTRA (Structure Porteuse Externe 
pour Lancements Multiples), utilisée 
uniquement en cas de lancement double. 
Elle permet de placer en orbite 2 charges 
distinctes

Le composite Supérieur
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� Masse à vide : 4500 kg environ

� Masse Ergols LOx, LH 2 : 14600 kg

� Durée de fonctionnement : 940 s

� Poussée dans le vide : 63 kN

� Masse à vide : 1275 kg

� Structure en composite et réservoirs 
en aluminium

� Masse Ergols : 9700 kg MMH et N 2O4
dans 4 réservoirs

� Durée de fonctionnement : 1100 s
� Pression : 11 Bar

� Poussée : 29 kN

EPS : ergols stockables ESCA : ergols cryogéniques

Les étages supérieurs
EPS & ESCA
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La case à équipements
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Partie Haute
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Partie Haute



Ariane 5
Les Opérations
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Le transfert de l ’EAP

Le propulseur dans le BIP

Le Transfert  vers le bâtiment d ’intégration 
lanceur (BIL)
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Bâtiment d ’Intégration Lanceur 
(BIL)

Intégration de la case

Assemblage 
du 

composite inférieur
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Le transfert du composite 
inférieur

BIL
BAF

Transfert du 
Batiment d ’intégration lanceur (BIL)

au
batiment d ’intégration final (BAF)
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Le transfert Lanceur

Sotie du bâtiment d’assemblage final (BAF)
vers 

la zone de lancement (ZL)

BAF
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La Zone de lancement
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Eléments de la Zone de 
Lancement

Carneau EAP
Mat pare - vent 

&
Pylone anti foudre
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Le Décollage



Et après ?
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� Constats:
� le transport spatial reste cher: 10 Euros environ p ar gramme en orbite GTO à

l ’horizon 2005
� les cadences sont faibles
� les technologies et en particulier la propulsion ch imique, ont peu évolué depuis 

l ’origine des lanceurs
� les lanceurs sont « jetables »

� Evolutions: réduction des coûts
· simplification de la définition 
· rationalisation de  la production
· réutilisation partielle ou totale ?

A court terme : A5 ME 
A plus long terme : cf conférence de C. Bonnal

Les lanceurs du futurLes lanceurs du futur

Problématique : 

Avoir la capacité de réagir rapidement aux évolution s du marché, et 
de la concurrence, ou aux variations politiques
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Ariane 5 ME

Études d’améliorations Ariane 5 pour 2015

� Besoin :
� Accroissement de la performance de +1.5 à +2 t en GT O
� Accroissement de la flexibilité :

· Longues phases balistiques
· Multiple rallumage de l’étage supérieur

� Réduction des coûts, amélioration de la robustesse

� Solutions techniques retenues:
� Amélioration des EAP

· Accroissement du chargement ?
· Structure composite ?

� Nouvel étage supérieur Cryo
· avec nouveau moteur : Vinci (460s d’ISP)


