


Responsable de la production :
Sébastien Rouquette.

Document écrit par Natacha Fradin 
et Sébastien Rouquette,

sur la base des conférences 
des Mercredis de l’information.

Maquette : Atmosphère.
Document édité au service édition 

du Cnes, Toulouse.

Une production de la Direction de la Communica t i o n

Externe, de l'Education et des Affaires Publiques 

du Cnes, 18, av Edouard Belin, 

314 01 Toulouse Cedex 9. 

w w w. c n e s - e d u . o rg

Image de couverture : 

Décollage d'Ariane 5 

(crédits ES A/Cnes/Arianespace, 2002) 

et sonde lunaire Smart-1 

(crédits ESA, ill. J. Huart, 2000). 

Le Cnes au service des jeunes
La passion de l'espace se déclenche généralement très tôt et se cultive
tout au long d'une vie. C'est pourquoi le Cnes (Centre national d'études
spatiales), à travers le département Éducation-Jeunesse, est un interlocu-
teur privilégié des jeunes et des éducateurs depuis 40 ans. Le champ de
c o n n a i s sances offert par la pratique de l'espace est très large, de la fabri-
cation d'une fusée à eau à l'expérimentation scientifique dans l'espace,
en passant par l'océanographie à l'école ou la fabrication d'une nacelle
de ballon stratosphérique. Du cycle 3 au lycée, le Cnes propose des sup-
p o rts de pratique adaptés au ca d re scolaire, favorisant l'approche expéri-
m e n tale et l'appre n t i s sage du travail en équipe. Tous les enseignants (de
l'école au lycée), ont accès à diverses formations et à l'utilisation des
outils expérimentaux qui offrent de nombreuses possibilités d'expérimen-
tation et de découverte de l'espace.

L'Ecole de l'espace :
les Merc redis de l'inform a t i o n
Depuis mai 1999, le département Education-Jeunesse du Cnes pro p o s e
un cycle de conférences sur les thèmes spatiaux. Ces conférences sont prin-
cipalement destinées aux enseignants (primaire, secondaire ou supérieur)
mais sont ouvertes à tous les acteurs de la communauté éduca t i v e .
Cette opération est conduite en partenariat avec Météo-France et en 
collaboration avec le rectorat de Toulouse et la Cité de l’e s p a c e .
L’objectif de ces conférences est d’apporter aux participants une informa-
tion fiable et accessible sur des sujets scientifiques et techniques d’actua-
lité. Les intervenants sont des chercheurs ou des ingénieurs dire c t e m e n t
impliqués dans les thèmes traités.
Les présentations sont très visuelles (diapositives, vidéos, transpare n t s … )
et laissent une place aux questions de l’auditoire. Aucune connaissa n c e
scientifique part i c u l i è re n’e st requise. Un dossier documenta i re est re m i s
sur place à chaque part i c i p a n t .
Ces conférences ont lieu le merc redi après-midi, plusieurs fois par an.

Les Cahiers de l'espace
Réalisés à l'issue de chaque session (à compter de la 9e session), les Ca h i e r s
de l'espace sont des documents de référence sur les sujets abordés par
l'Ecole de l'espace. Ils sont écrits sur la base des conférences, larg e m e n t
i l l u strés et accompagnés de références bibliographiques et Internet. Chaque
Cahier de l'espace complète donc idéalement le dossier documenta i re dis-
tribué en fin de session. Les Cahiers sont diffusés à tous les part i c i p a n t s
dans un délai de quelques mois après la conférence dont il font la syn-
thèse. Ils sont également disponibles en téléchargement sur le site édu-
catif du Cnes. N'hésitez pas à nous contacter pour compléter votre col-
lection de Cahiers de l'espace !

Les Cahiers de l'espace

Déjà parus :
N°1 : Ailleurs... La vie ! Possible ou probable ? ( S e p t e m b re 2002)
N°2 : Comètes… Un rêve plus loin ! (Janvier 2003)
N°3 : Spot 5 et Météosat : des yeux en orbite (Février 2003)
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20 novembre 2001, 11e s ession des Mercredis de 
l'information, présentée par Sébastien Rouquette, 
r esponsable de l'organisation des conférences .
De tout temps l'Homme s'est employé à imaginer des
s y stèmes de transport toujours plus audacieux, re n-
tables, efficaces et sûrs. Le développement des besoins
d'échange à une échelle sans cesse plus grande est
jalonné de pro g ressions parfois fulgurantes dans ce
domaine hautement stratégique. La propulsion est à
ce titre un facteur déterminant de tout moyen de
déplacement. On se souvient de la propulsion à vapeur,
de l'avènement du moteur à explosion. Nous vivons
actuellement l'apparition de la propulsion électrique
ou à gaz de pétrole avant qu'apparaissent des concepts
plus écologiques. 
A u j o u rd'hui, le spatial vit sa pro p re révolution. Il n'est
qu'une facette supplémenta i re, mais très récente, des
possibilités de transport des matériels et des hommes
o f f e rtes à l'Homme moderne. Depuis près de 50 ans,
le seul principe qui permet de se soust r a i re à l'at-
traction terre st re est le même, à savoir l'éjection de
grandes quantités de gaz issus d'une réaction chi-
mique, afin de projeter un objet en sens opposé. Ce
qui paraissait impossible à certains se révèle être le
seul procédé pour passer la fro n t i è re atmosphérique.
Et pour le voyage interplanéta i re, ce n'est pas très dif-
f é rent, à l'exception de la quantité de gaz éjectés plus
f a i b l e .
Seule ombre au tableau, la mise en orbite et le
v o y a g e i n t e r p l a n é ta i re sont dispendieux, ce qui limi-
te fortement notre champ d'exploration et de décou-
v e rte (90% environ de la masse des lanceurs sont
r é s e rvés aux carburants contre 10 à 50 % sur une
sonde interplanéta i re ) .
Les spécialistes se sont donc mis au travail. Le but
e st d'une part, d'ici à 2040, de diviser par 10 le coût
des lancements afin de démocratiser la mise sur orbi-
te et d'autre part, d'améliorer les dispositifs de pro-
pulsion "de cro i s i è re". 
La pre m i è re partie de ce document sera consa c r é e
à l'accès à l'espace, avec notamment l'exemple du
lanceur européen Ariane 5, et la seconde à la pré-
s e n tation des dernières évolutions de propulsion orbi-
tale et interplanéta i re .

Bon vol !
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Ariane 5 :
dernières nouvelles

4

L 'échec d'Ariane 5 ECA survenu le
11 décembre 2002 a-t-il sonné
le glas de l'espace euro p é e n ? 

Si la tentation fut grande de prédire le
péril de près de 40 ans d'efforts pour
a s s u rer notre indépendance d'accès à
l'espace, il faut admettre que cet événe-
ment malheureux provoqua un soubre-
saut sa l u ta i re pour les acteurs euro p é e n s
de l’espace. Car il s'agissait ,d'une part ,
d'une nouvelle version d'Ariane 5 qui
n'avait jamais volé et, d'autre part, celle-
ci ne fut pas la seule à trébucher en
quelques mois. Une période noire au
cours de laquelle les Russes subirent la
p e rte du lanceur emblématique Zémior-
ka emportant la capsule d'expérimenta-
tion Photon-M-1 (le 15 octobre 2002) et
les Américains furent gravement touchés
( p e rte de l'équipage de la mission STS-
1 07 à bord de Columbia, le 1e r f é v r i e r
2003). La communauté internationale fut
p rofondément marquée par cet événe-
ment, prouvant encore si nécessa i re, que
l'espace re ste un symbole de rêve et d'hu-
m a n i t é .
Cette triste série nous rappelle la fragilité
de cette activité. Les métiers de l'espace
ne peuvent en fait pas laisser de place à
l ' i m p ro v i sation ou à la (mal)chance. Les
milliers de techniciens et d'ingénieurs impli-
qués ne fabriquent pas des bicyclettes !
Le premier faux pas est toujours dure m e n t
payé dans notre métier et rares sont les
a v e rtissements gratuits.
Ces échecs furent en fait attribués à des
p roblèmes de développement dans le
ca d re des programmes concernés. A

ce jour, il s'agit donc moins
de l'avenir du Cnes ou d'Aria-
nespace que de celui de l'Eu-
rope spatiale et de notre sou-
veraineté dans ce domaine.
Aussi, le conseil minist é r i e l
de l 'ESA réuni le 27 mai
2003 a pris les décisions
n é c e s sa i res pour que l'Eu-
rope relève la tête et re t ro u-
ve son rang mondial. 
Cette résolution relative à la
re structuration de la filière Aria-
ne comprend nota m m e n t :

• le développement d'une ver-
sion compétitive du lanceur
pour assurer la continuité du
s e rvice à partir de 2005 ;

• la mise en place du pro-
gramme EGAS (E u r o p e a n
Guaranted Ac c es to Space)
dont l'objectif est d'assurer à
l ' E u rope ses pro p res moyens
d'accès à l'espace en finan-
çant une partie des coûts
associés à la production et
aux opérations des lanceurs.
Ainsi, à l'horizon 2010, l'Eu-
rope sera dotée d'un outil com-
pétitif (l'objectif étant de diviser
par deux le coût de lancement) dans
un ca d re industriel et pro g r a m m a t i q u e
adapté à cet enjeu. Il ne fait pas de dou-
te que ce point sera déterminant pour
la réalisation de programmes tel que
Galileo (Loca l i sa t i o n /Navigation par
satellite) qui ne sauraient exister sa n s
une autonomie de mise en orbit e .

Ariane 5 en cours de transfert vers sa table
de lancement. © Cnes.
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Ariane 5 :
Un lanceur en évolution

5

L
’accès à l’espace re l è v e
d’une démarche écono-
mique et politique. Dans
un contexte de marc h é
c o n c u r rentiel, l’activité spa-

tiale se doit d’être la plus re n table pos-
sible. Elle joue également un rôle st r a-
tégique et de nombreux états ont la
volonté de se doter d’un système spa-
tial adapté. Ces besoins techniques et
stratégiques définissent la conception
des lanceurs mais aussi l’o rg a n i sa t i o n
du système spatial dans son ensemble,
p renant en compte l’inévitable notion
de service. Ainsi, la société Arianes-
pace propose non seulement un lan-
ceur et une base de lancement mais
également une ambiance adaptée à
la charge utile, une performance, une
précision, une fiabilité du lanceur et
une facilité de mise à post e .

Satellisation : 
un principe identique,
différents objectifs

Si les lanceurs proposés répondent à des
besoins prédéfinis, leur arc h i t e c t u re glo-
bale est également conditionnée par les
d i f f é rentes étapes de la sa t e l l i sation dont
il faut en premier lieu rappeler les principes.
La sa t e l l i sation est liée à la notion de chu-
te libre. Plaçons-nous dans l’e s p a c e : en
raison de la gravité, un corps lâché sa n s
vitesse horizontale chute vert i calement. Si
l ’on donne à ce corps une vitesse hori-
z o n tale, il va la conserver et atteindre le sol
en un point d’autant plus éloigné que la
vitesse initiale est grande. Si l’on dépasse
une certaine vitesse, appelée pre m i è re
vitesse cosmique, on obtient la sa t e l l i-
sation. Cette vitesse est de l'ord re de
7,7 km/s, pour un satellite en orbite à
400 km autour de la Te r re. Le choix des
orbites à utiliser est alors conditionné
par les objectifs des missions spatiales.
Le domaine des télécommunications re p r é-
sente aujourd’hui la majorité des sa t e l l i t e s
lancés (environ 25 en 2002). Ces sa t e l l i t e s

utilisent l’orbite g é o s t a t i o n n a i r e ( GEO ) .
Les lanceurs ne les placent pas dire c t e-
ment sur leur orbite définitive mais sur une
orbite intermédiaire dite de transfert ou GTO.
50 % des e r g o l s e m p o rtés dans le sa t e l l i-
te sont nécessa i res pour mener à bien sa
mise à poste. Les masses de satellites sont

ainsi parmi les plus imposantes et ne ces-
sent de cro î t re, actuellement entre 2 et 6  t. 
L’ a u t re domaine grand utilisateur de sa t e l-
lites en Europe est celui de l’o b s e rv a t i o n
de la Te r re, avec les satellites civils Spot 
et Envisat (image 1.1) ou Hélios dans le
domaine milita i re. 

Le contexte économique et concurrentiel et les progrès technologiques décident de l’évolution 
des lanceurs. Alain Dartigalongue présente le cas d’Ariane 5.

Image 1.1 - 11e décollage d'Ariane 5 emportant Envisat. © ESA/ C n e s / a r i a n e s p a c e .
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Ces satellites sont placés en orbite bas-
se h é l i o s y n c h r o n e ( SSO) entre 500 et
1 000 km, à très forte inclinaison et le
plus souvent polaire. Ces orbites deman-
dent une grande précision d’i n j e c t i o n. La
masse des satellites concernés varie entre
3 et 12 t pour les plus imposants. Com-
m e rcialement, ce domaine représente peu,
à peine un lancement par an en Euro p e .
Plus rares encore sont les missions scien-
tifiques européenne d'exploration du sys-
tème solaire (utilisant les orbites de libéra-
tion) et les missions d’accès à l'ISS (en o r b i t e
basse ou LEO). L’ E u rope envisage des mis-
sions en direction de la planète Mars et la
d e s s e rte de l’ISS avec une fréquence de
0 ,7 lancement par an à partir de 2003.

Une architecture à étages 
à l’unanimité

Deux paramètres interviennent dans la
mise en orbite : l'altitude et la vitesse,
toutes deux fournies par le lanceur. La
qualité de la sa t e l l i sation dépend donc
de l’e f f i cacité des moteurs (i m p u l s i o n
s p é c i f i q u e ou Isp) et du rapport de la
masse de st r u c t u res à la masse des
e rgols (indice constructif). Plus on
conçoit des st r u c t u res légères associées
à des ergols performants, plus on obtient
un lanceur compétiti f. Les indices
c o n structifs nécessa i res pour un engin
m o n o é tage seraient de l’o rd re de 5 %,
soit pour un étage d’une tonne, 50 kg
de st r u c t u re et une tonne d’e rgols. Or
les indices constructifs les plus perf o r-
mants connus à ce jour sont de l’o rd re
de 15 %. Il y a donc un fossé technolo-
gique important à franchir pour arriver
au lanceur monoétage. En attendant, la
solution retenue par tous est la combi-
naison de plusieurs étages permetta n t
de se séparer des masses devenues
inutiles au fil du lancement.
Le profil type de mission d’un lanceur
comme Ariane comporte trois phases
principales :

• accélération dans l'atmosphère. La sor-
tie rapide de l’atmosphère nécessite une
très forte poussée fournie par des sys-
tèmes à poudre (NDLR : sont appelés
p o u d res les pro p e rgol solides. Ils possè-
dent généralement l’aspect d’une pâte ou
d’une gomme).

• accélération gravitationnelle hors atmo-

s p h è re, constituée d'une trajectoire balis-
tique ou chute libre, au cours de laquelle
le lanceur profite de l'altitude acquise pour
gagner encore de la vitesse ;

• injection du satellite, durant laquelle le
satellite est placé sur orbite avec la plus
grande précision possible.
Ariane 5 se compose de 2 grands boos-
ters, formant l'étage d’accélération à
p o u d re (EAP). Ils fournissent 90 % de la
poussée pour sortir de l’atmosphère. Ils
e n t o u rent l’étage principal cry o t e c h n i q u e
( EPC) équipé du moteur Vu l cain (image
1.2) chargé d’assurer la phase exoat-
mosphérique en pro d u i sant l’essentiel de
la vitesse nécessa i re à la sa t e l l i sation. Ces
éléments sont surmontés de l'étage à
p r o p e r g o l st o c kable (EPS) qui assure la
d e r n i è re phase de sa t e l l i sation. Au-des-
sus, se trouve la partie haute réserv é e
aux clients, variable selon la mission.

La partie inférieure d'Ariane 5
Chaque booster est une st r u c t u re impo-
sante : 237  t de combustible et 35  t de
st r u c t u re vide (soit un indice const r u c t i f
de 14,8 %). La poussée est importante :
5 400 kN au décollage, soit une puis-
sance développée de 12 GW. Pour por-
ter la puissance des moteurs au maxi-
mum, il faut augmenter la surface dans
les st r u c t u res internes, c’e st pourquoi la
section des boosters est "étoilée".
Les réservoirs de l'EAP sont constitués de
3 segments superposés construits sur le lieu

de lancement, à Kourou, en Guyane. L’ u t i l i-
sation de la propulsion à poudre exclut de
t e ster les moteurs avant le décollage : une
fois allumés, on ne peut pas les arrêter. 
L’ EPC, de plus de 20 mètres de hau-
t e u r, est composé d’un moteur Vu l ca i n
et de 2 réservoirs contenant l’hydro-
gène (conservé à -253° C) et l’ox y g è-
ne (-183° C) liquides. Le moteur Vu l-
cain consomme 250 kg d’e rgols par
seconde. L’ EPC utilise des turbopompes.
Ces dernières puisent les ergols dans
le réservoir et les injectent dans une
c h a m b re de combustion, avant leur
détente dans la tuyère .

La partie supérieure du lanceur
La case à équipement (hauteur de 2 m,
d i a m è t re de 5,40 m) est le cerveau du lan-
c e u r. Celui-ci étant autonome à partir du
décollage – la seule intervention possible
à partir du sol est sa destruction – il doit
ê t re capable de déterminer lui-même la
t r a j e c t o i re à suivre et d’assurer les com-
mandes associées.
L ' é tage à pro p e rgol st o c kable (EPS) est
c h a rgé d’assurer l’injection de la charg e
utile. Il utilise un mode de propulsion très
classique, des ergols st o c kables h y p e r-
g o l i q u e s, miscibles sans l’aide de tur-
bopompes. Cet étage est allumé lorsque
l ' EPC a terminé sa mission.
La coiffe (image 1.3) protège les sa t e l-
lites de l'échauffement lors du vol atmo-
sphérique et forme un bouclier acous-
tique contre les "ambiances de lancement"
très st re s sa n t e s : gaz chauds, ondes de

Image 1.2 - Le moteur Vulcain 2 en

c o u rs de test. © SEP.

Image 1.3 - L'intérieur de la coiffe 
du lanceur Ariane 5. 
© Cnes/ESA/A r i a n e s p a c e /D. Pa r ke r.
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souffle, environnement sonore très sévè-
re (170 dB au pied du lanceur) et pré-
sence de gaz de propulsion très corro-
sifs émis par l'EAP… L’e n v i ronnement est
h o stile et doit, en raison d’une faible accé-
lération au décollage (0,5 m/s2), être sup-
p o rté pendant au moins une dizaine de
secondes. La coiffe est une st r u c t u re fine
de grande ampleur, jusqu’à 17 m de haut
pour la coiffe longue, 12 ,7 m pour la cour-
te. Deux versions qui permettent de
s’adapter à différents types de charge uti-
le. Cette dernière peut également être
assemblée en fonction des besoins au
moyen de st r u c t u res porteuses externes
de type SPELT RA (st r u c t u re porteuse exter-
ne pour lancement multiple Ariane) ou
internes de type SYLDA (système de lan-
cement double Ariane). Et pour certa i n e s
missions, notamment les missions scien-
tifiques, le plateau ASAP (Ariane structu-
re for auxiliary payload) permet d’adjoindre

à un gros satellite une grappe de micro-
satellites d'une masse de 100 kg et de
r é d u i re ainsi les coûts de lancement.

4… 3… 2… 1… Top…
Allumage Vulcain

Lors du lancement d'Ariane 5 (Image 1.4),
on procède en premier lieu à l’allumage
du moteur cryotechnique. Son état de fonc-
tionnement est vérifié puis, au bout de 7 s ,
les 2 boosters sont allumés. La poussée
de l'EAP permet de sortir rapidement de
l ’ a t m o s p h è re grâce à la poussée maximale
fournie au bout de 70 s. La séparation de
l ' EAP se fait vers 60 km d'altitude alors
que 450 t d’e rgols ont été consommées.

• Les 2 boosters retombent dans l’A t-
lantique au large de Kourou, avec par-
fois des missions de récupération par
bateau à titre d’e x p e rtise. Après 190 s

e n v i ron, la coiffe se sépare. L’ é tage prin-
cipal cryotechnique est détaché au bout
de 600 s, il retombera dans l’océan Pa c i-
fique. L'EPS prend le relais et permet d’at-
t e i n d re l’orbite finale. Une fois celle-ci
atteinte, on procède à l'orientation et au
l a rgage de la charge utile. Charge utile
et charge porteuse sont orientées diffé-
remment pour éviter toute collision.

Ariane 5, un lanceur 
en évolution

La nouvelle génération sur un
marché en constante évolution
Avec une durée de développement supé-
r i e u re à 12 ans, il est nécessa i re d’antici-
per la demande pour mettre sur le mar-
ché un lanceur adapté. D'ici à 2010, le
m a rché est estimé à la baisse, en raison
n o tamment de la crise des télécommuni-

Le moteur Vu l c a i n

2 en cours de test

pour le troisième

vol d'Ariane 5. 

© SEP.

Image 1. 4

La trajectoire 

d'un lanceur Ariane 5.

Altitude (km) et vitesse

relative (m/s) en fonction

du temps (s). 

© Cnes, ill. S. Rouquette

d'après D. Ducros.
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Image 1.5 - La famille de lanceurs
américains Delta. Le premier vol 
du lanceur lourd est prévu au
début de 2004. © Boeing.

Image 1.6 - Vue d'artiste 

représentant le décollage d'un lanceur

S oyouz. Une réalité à l'horizon 2010 .

© Cnes, ill. Active Design.

cations. Nous connaîtrons donc une sur-
capacité de l’o f f re avec la multiplication des
lanceurs. Ce marché se décompose en 3
sous-ensembles : 

• le segment des satellites géosta t i o n n a i re s
qui, bien que soumis à très forte concur-
rence, re ste le principal visé par Ariane 5 ;

• celui des constellations, un temps t r è s
p ro m e t t e u r, mais finalement décevant et
dont la seule constellation encore envisa-
gée re ste le système européen de navi-
gation Galileo ;

• les missions gouvernementales (observ a-
tion de la Te r re, exploration du système solai-
re, missions milita i re s … ) .
Il y a encore quelques années, le lan-
ceur Ariane était quasiment le seul lan-
ceur privé de taille importante. Aujour-
d’hui, d’autres opérateurs comme Boeing
( D e l ta 2, 3 et 4) (Image1.5) et Lockheed
Ma rtin (Atlas 2, 3, 4 et 5) font leur appa-
rition sur le marché géosta t i o n n a i re après
avoir longtemps misé sur la navette spa-
tiale. Ces constructeurs sont part i c u l i è re-
ment avantagés par le marché éta t i q u e
captif. En effet, si en Europe la demande
g o u v e r n e m e n tale est très réduite (5 mis-
sions Spot, 3 missions Hélios, Envisa t ,
XMM et Rosetta depuis l’e x i stence du lan-
ceur Ariane), le gouvernement américa i n
garantit près de 20 vols sans concurre n-
ce par an, ce qui représente près de 70 %
des lancements outre-Atlantique. Cette
volonté politique confère aux const r u c-
teurs américains une supériorité finan-
c i è re qui leur permet de développer sere i-
nement leur programme. Les Chinois
bénéficient d’un marché entièrement ca p-
tif. Quant aux Russes, ils peuvent atteindre
une clientèle très large en développant le
lanceur Proton en coopération avec les
A m é r i cains et Soyouz avec Arianespace.
Pour répondre à l’évolution du marc h é ,

n o tamment celui des gros satellites (≥ 5 t )
a u j o u rd’hui en augmentation et dont
la part est estimée à 20% pour 2009,
Ariane 4 a vu ses performances amélio-
rées. Puis une nouvelle génération de lan-
ceurs a été conçue : Ariane 5 et Ariane
5 plus, capable de lancer deux sa t e l l i t e s
de la classe des 5 t. Cette stratégie des
lancements doubles est un atout car elle
permet de répartir les coûts de lancement
(fixes) entre les clients participants. La
réduction du nombre de pièces néces-
sa i res à la composition d’un lanceur per-
met également de diminuer les coûts d e
vente qui, sous la pression concurre n t i e l l e ,
sont ramenés aux alentours de 15 0 0 0 €/ k g.
La performance actuelle d’Ariane 5 est de
l ’o rd re de 6 t (pour une charge utile des-
tinée à l'orbite géosta t i o n n a i re). Si l’on tient
compte du poids des st r u c t u res port e u s e s ,
cela permet d’e m b a rquer conjointement
plusieurs satellites de 2 à 3 t. Sa fiabilité
e st de 81,3% (à fin juillet 2003 : 13 suc-
cès / 16 lancements) pour un coût de
développement de 6,3 M€. L’objectif est
de réduire le coût de production de 10 à
3 0 % par rapport au coût d’Ariane 4. La
version ultérieure Ariane 5 ECA permet-
tra d’e m p o rter 10 t en orbite GTO. Les
ingénieurs travaillent également à l'amé-
lioration de la propulsion afin de posi-
tionner directement le satellite sur son
orbite sans que ce dernier ait besoin d’e m-
b a rquer de système propulsif. Ariane 5
répondant au marché des satellites géo-
sta t i o n n a i res, l’Europe travaille à sa t i s -
f a i re les autres types de demande tels que
les petits satellites en orbite basse ou
moyenne et les satellites de faible masse.
L’o f f re commerciale Soyouz  est envisa-
gée dans cette optique (Image 1.6).

Ariane 5 en 2010
La prise en compte des évolutions du syst è-
me Ariane 5 et la sécurisation de la filière
conduisent à proposer un lanceur de nouvelle
génération à l'horizon 2010. Il s'agit de défi-
nir un système moins coûteux que le lanceur
des années 2005 (-30%), plus sûr, et pouvant
offrir jusqu'à 12  t de performance (GTO / l a n-
cement double). Ariane 5 ECB intégrera l’éta-
ge supérieur cryotechnique doté du nouveau
moteur Vinci, dont le développement est pré-
vu pour 2009. Le processus d’avant-pro j e t
et d’étude de ce lanceur de nouvelle géné-
ration implique l'ensemble des acteurs de la
communauté Ariane en Euro p e .
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Les nouvelles générations de lanceurs sont aujourd’hui à l’étude. 
Et les propositions de solutions apparaissent très ouvertes. 
Lanceur monoétage ou biétage, propulsion fusée ou aéro b i e …
Christophe Bonnal décrit les tendances. 

Largage du premier étage 
d'un lanceur biétage 
f u t u r i s t e .

L
e s études menées actuellement
p roposent des solutions très
diverses dont on peut dégager
de grandes tendances. La
conception de lanceurs réutili-

sables (Reusable Launch Vehicle, RLV ) ,
n o tamment dans le programme américa i n
Highway to space, nous promet des
concepts 10 fois moins chers et 100 fois
plus sûrs dans les 10 ans à venir et jus-
qu’à 1 000 fois moins chers et 20 0 0 0
fois plus sûrs (sic !) à l’horizon 2040…
Des projets parfois irréalistes mais qui
permettent d’incontestables avancées
technologiques utilisées dans d’autre s
a p p l i cations, y compris non spatiales. 

Les lanceurs 
consommables

L’ E u rope travaille principalement à l’o p-
t i m i sation de lanceurs consommables
(Expendable Launch Ve h i c l e, ELV). Elle
é l a b o re une gamme de modifica t i o n s
adaptées à l’évolution du marché (Aria-
ne 2010), notamment sur les lanceurs
u t i l i sant les pro p e rgols solides. L’A g e n-
ce spatiale européenne (ESA) travaille
également à la mise en service d’un lan-
ceur de taille moyenne avec l'arrivée
de Soyouz en Guyane. Dans la ca t é g o-
rie des petits lanceurs, Rockot, un mis-
sile re c o n v e rti (SS-19 ICBM) hérité de
l’époque soviétique, permet de lancer
des satellites de 2 t en orbite basse,
pour un coût moindre en raison des
stocks re stant à écouler. 
L ' E u rope développe également le lan-
ceur Vega (Image 2.1), démonst r a t e u r

de nouvelles technologies pour la pro-
pulsion à poudre. Mais la voie RLV n’e st
pas pour autant négligée et si l’on ne
peut, à ce jour, présager des solutions
adoptées dans le futur, il semble qu’e l l e s
s e ront une combinaison de consommable
et de réutilisa b l e .

Le lanceur européen 
des années 2020
Les objectifs assignés aux lanceurs des
années 2020 sont très ambitieux puisque
pour la pre m i è re génération, on vise un
coût de lancement divisé par 2 par rap-

Image 2.1 - Le lanceur européen
Vega décollant de Kourou. 
© ESA, ill. J. Huart .

Lanceurs du futur :
les concepteurs font 
décoller leur imagination

9
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p o rt à Ariane 5 nouvelle génération, tout
en augmentant la fiabilité et la disponi-
bilité du système. C'est donc nature l l e-
ment vers des concepts réutilisables que
s'orientent les études. Mais le choix des
concepts de ces lanceurs du 3e m i l l é-
n a i re sera fonction de l'accessibilité de
l ' E u rope à certaines technologies "clés"
en particulier dans le domaine de la pro-
pulsion, de la rentrée atmosphérique et
de la réutilisa t i o n .
Pour y parv e n i r, une démarche "pas à pas"
a été proposée en 1999 avec le pro-
gramme FLTP (Future Launchers Te c h n o-
logical Program). Cette initiative, re p r i s e
dans le ca d re du programme Angel
(Advanced New Generation European
L a u n c h e r s) proposé par le Cnes, inclut
une démonstration en vol de re n t r é e
atmosphérique avec un prototype 
nommé pré-X.

Ailleurs dans le monde
Les Américains explorent plusieurs voies
s i m u l tanément : le développement de
d é m o n strateurs de vol, l’étude des vols
habités à l’initiative de la NASA (priori-

té au remplacement de la navette) et la
voie commerciale pour un accès com-
pétitif à l’espace. 
Les Russes élaborent des plans à court
et long terme. Soit sur le principe de la
fusée, comme le projet semi-réutilisa b l e
RSTS, avec un premier étage doté d’un
b o o ster qui, habité ou automatisé, re v i e n t
se poser à Baïkonour. Soit à partir d'une
base de lancement aéro p o rtée en utili-
sant un Antonov 225 capable d’e m p o r-
ter 130 t sur son dos. Des projets qui
pourraient voler à compter de 2010. À
plus long terme, les Russes envisa g e n t
des "monoétages vers orbite" de dimen-
sions conséquentes (1 400  t) ou de gro s
avions porteurs séparables à Mach 6.

Des idées pour demain
A u j o u rd’hui on ne connaît pas les exi-
gences futures, à la différence de la
décennie précédente où l'évolution du
n o m b re de satellites (+ 3 ou 4 par an)
et de leur taille (en moyenne + 130 kg
par an) facilitait les planifications. Il est
également difficile d’e stimer la pro p o r-
tion de missions commerciales et de vols
habités dans les lancements futurs. Dans
le doute, les programmes s’intére s s e n t
aussi bien au développement de gro s s e s
c h a rges utiles comme l'ATV (A u t o m a t e d
Transfer Ve h i c l e, 22 t) (Image 2.2), qu’à
celui de petites charges utiles avec la
m u l t i p l i cation des micro satellites. Enfin
l ’ u sage de l’espace varie selon que l’o n
soit en Europe (activités majorita i re m e n t
civiles) ou aux Etats-Unis (activités prin-
cipalement milita i res). 
La problématique fondamentale à
r é s o u d re dans la conception des lan-
ceurs du futur est l’accès aux orbites
basses (LEO), porte d’entrée des orbites
s u p é r i e u res. Cet accès doit être facilité
en termes d’opérations et de disponi-
bil ité. Aujourd’hui encore, Ariane 5,
qui détient pourtant le re c o rd, re q u i e rt
21 jours de délai entre la préparation
de la mission et le lancement effectif.
Alors que l’idéal serait de ne pas dépas-
ser une semaine d’attente. L’accès à l’e s-
pace doit également gagner en sécuri-
té, tant pour le lanceur que pour sa
c h a rge utile ou les populations surv o-
lées. Il ne faut pas oublier que même un
lanceur chevronné n’e st pas à l’abri d’un
incident. À l’image du récent échec de
Soyouz, pourtant détenteur du re c o rd

absolu de fiabilité, lors de son 1 70 0e

v o l ! Enfin, il faut continuer à réduire les
coûts, sachant qu’un lancement coûte
a u j o u rd’hui près de 12 0 M€ et un sa t e l-
lite 100 M€. 
Cet accès facilité à l’orbite basse, pre-
nant en compte des exigences iden-
tiques à celles de l’aviation commer-
ciale, permettrait une desserte fréquente
de l’espace. Ainsi, depuis l’orbite bas-
se, toutes les missions pourraient être
réalisées : desserte des infrast r u c t u re s
comme la Station spatiale internatio-
nale et transferts vers les orbites supé-
r i e u res pour des missions commerc i a l e s
ou scientifiques. Des étages de trans-
f e rt modernes, par exemple solaire
t h e r m i q u e (cf. "Propulsion lanceur : des
p rojets parfois exotiques"), pourraient
ainsi permettre, tels des taxis, de passer
d’une orbite basse à une orbite élevée.

Les lanceurs réutilisables
RLV à propulsion fusée
Leur degré de réutilisation est variable.
La navette américaine est un exemple
de réutilisation partielle puisque à l’éta-

L'initiative lancée en 1999 dans le cadre 
du programme FLTP a été complétée
par un volet lanceur consommable.
L'ensemble fait maintenant partie 
du programme FLPP (F u t u re Launch e r
P re p a ra t o ry Progra m) proposé dans un 
c a d re européen à la conférence ministérielle 
de mai 2003.
Tout comme pour les évolutions d’Ariane 5,
l'accent est mis dans le programme FLPP 
sur les démonstrateurs technologiques 
en propulsion et en structures (réserv o i r
c ry o t e ch n i q u e, par ex e m p l e ) , qui pourra i e n t
ê t re utiles au futur lanceur réutilisable 
ou consommable des années 2020.
Le pro g ramme FLPP 
est prévu en deux phases :
- 2004-2006 pour la pre m i è re phase incluant
le pré-X ;
- 2007-2009 pour la phase suivante à l'issue
de laquelle pourrait être décidé 
le développement d'un véhicule réutilisable.
La démarche de préparation de ces lanceurs
futurs est ouverte à la coopéra t i o n
i n t e rn a t i o n a l e, en particulier avec la Russie.

le programme FLPP

Image 2.2 - L'ATV sera l'une des contribution

européennes à l'ISS. © ESA, ill. D. Ducros.
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ge réutilisable viennent s’ajouter des
é tages consommables (boosters). Ils peu-
vent être biétages (Two Stage To Orbit,
T S TO) ou monoétages (Single Stage To
O r b i t, SS TO). Les ca r a c t é r i stiques des
é tages (vitesse de séparation, type de
p ropulsion) déterminent les conditions
de retour de la partie réutilisable vers
sa base de lancement. Enfin, leur décol-
lage peut être horizontal, vert i cal assis-
té par un chariot tracteur au sol, voire
a é ro p o rté. Et le mode d’atterrissa g e ,

h o r i z o n tal ou vert i cal. Il existe donc un
grand nombre de solutions techniques
e n v i sa g e a b l e s .

Lanceur monoétage
Le lanceur monoétage est difficilement
concevable à court terme. Pour sa t e l l i-
ser un objet en orbite basse, il faut lui
fournir une vitesse de 7 800 m/s à
2 0 0 km d’altitude. Cela correspond à
une impulsion spécifique moyenne de
4 0 0 s pour un indice constructif de 9,7 %
(à ce jour, il n'est en moyenne que de
15 %). Les Américains ont travaillé sur
un modèle de SS TO, le Venture Star, fina-
lement abandonné en 2001. Son
d é m o n st r a t e u r, le X-33, a néanmoins per-
mis d'expérimenter  de nouvelles tech-
nologies. Notamment au niveau de très
grands réservoirs dont la forme com-
posite doit épouser parfaitement celle
du véhicule.
Les Japonais ont également étudié des
concepts SS TO, comme le K a n k o h - M a r u
(Image 2.3), véhicule dessiné pour le tou-
risme spatial. D’une hauteur de 24 m et
d’un diamètre de 18 m, il est conçu pour
e m p o rter 50 passagers. Mais il exige
moins de 10 % d’indice constructif avec
des moteurs exceptionnellement puis-
sants et des trains d’atterrissages ultra-
légers. Le démonstrateur construit à cet-
te occasion a permis des avancées
technologiques significatives. 

Lanceur biétage
Vitesse de sépara t i o n
La vitesse de séparation est le paramètre
déterminant des concepts de lanceur
b i é tage. Elle définit les tailles re s p e c t i v e s
du booster et de l’o r b i t e u r. Soit le boos-
ter se sépare à une vitesse faible (de
l ’o rd re de Mach 3, soit environ 1 000 m / s )
et les tailles sont identiques (Image 2.4),
soit on atteint la vitesse moyenne de
Mach 6 (égale à la vitesse de séparation
des EAP sur Ariane 5) et la taille du boos-
ter doit alors dépasser celle de l’o r b i t e u r.
De nouveaux problèmes se posent alors
concernant l’emplacement de la charg e
utile (Image 2.5), la maniabilité de l’e n-
gin et la répartition de la propulsion entre
b o o ster et orbiteur. 
La vitesse de séparation a également un
impact important sur la trajectoire de
retour du booster après la séparation.

Pour mener à bien ce re t o u r, il faut pré-
voir des turboréacteurs, du kéro s è n e …
et leur dédier un emplacement ! Certa i n s
concepts originaux proposent de ne pas
revenir à la base de lancement mais d’at-
terrir ailleurs. C'est le cas du projet alle-
m a n d H o p p e r (Image2.6) qui peut se
poser sur une île en face de Kourou, évi-
tant ainsi l’utilisation de kérosène pour
la propulsion secondaire. Ce concept
ambitieux pose des problèmes de ther-
mie du boost e r, séparé à Mach 15, et son
coût prohibitif, notamment pour assu-
rer le retour de l'orbiteur par bateau. 

Position de la ch a rge utile
Sur ces différents lanceurs, la charge uti-
le peut être positionnée à l’avant de l’o r-
biteur et protégée par une coiffe (com-
me sur Ariane 5), en sac à dos sur
l ’o r b i t e u r, dans l'orbiteur (avec port e s
d'accès comme sur la navette) ou en sou-
te interne dans un tunnel. La position
influe sur la facilité de récupération et la
complexité du système. Une soute inter-
ne fait varier la masse de l’orbiteur et
la position de son centre de gravité entre
l ' a l l e r, à plein, et le re t o u r, à vide. Cer-
taines positions s’avèrent aussi plus déli-
cates : la solution "soute interne" pose
des problèmes d’avitaillement (re m p l i s-
sage d’e rgols) de l’étage supérieur,
n o tamment pour des missions avec des
e rgols cry o t e c h n i q u e s .
Les options de propulsion sont re g ro u-
pées en deux grandes familles. La plus
p e rformante est une combinaison hydro-
g è n e - oxygène avec une impulsion spé-
cifique de 460 s dans le vide. L’ a u t re
solution consiste à utiliser du méthane
ou du kérosène. Ces ergols plus lourd s ,
donc plus difficiles à éjecter, ont une Isp
i n f é r i e u re d’une centaine de secondes,
mais ils re q u i è rent des moteurs simples
et ro b u stes, donc plus aisés à entre t e-
n i r. La combinaison hydro g è n e - ox y g è-
ne pourra donc être réservée pour l’o r-
biteur et le second type de cycle pour
le boost e r. 

Retour au sol
Lorsque le véhicule re n t re dans l’atmo-
s p h è re, il est échauffé à près de 1 600°C,
p a rt i c u l i è rement au niveau du nez et des
b o rds d’attaque. Ses zones les plus
f roides atteignent facilement 800°C pour

b u t i o n s

r o s .

Image 2.3 - Test en vol d’un modèle
réduit du Kankho-Maru au Neshiro
testing center. © ISA S
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Image 2.4 - Projet de biétage développé par Boeing. © Boeing.

l’intrados et 300°C pour l’extrados. Des
t e m p é r a t u res qui ramollirait rapidement
l’aluminium utilisé pour une Ariane sta n-
d a rd. Il faut donc trouver des pro t e c t i o n s
thermiques simples et réutilisables. La
v é r i f i cation des 25 000 pavés thermiques
de la navette américaine mobilisent 24
h o m m e s - h e u re par m2 ! La solution pour-

rait être l'utilisation de matelas impré-
gnés de silice, très isolants pour la st r u c-
t u re des parties peu chaudes, et des
p rotections plus rigides pour les part i e s
très exposées à la chaleur, comme des
r é s e rvoirs cryotechniques en compo-
site, en assurant toutefois leur pro t e c-
tion lors du re m p l i s sage. Le choc ther-
mique avec les ergols maintenus à très
basse température (-250°C) pourrait les
endommager sérieusement.

R LV à propulsion aérobie
La propulsion aérobie permet des opé-
rations similaires à celles de l’aviation
c o m m e rciale (Image 2.8). Elle autorise
le décollage de n’importe quel aéro p o rt ,
puis le ralliement d’un lieu de lancement
prédéfini à vitesse de cro i s i è re. En ca s
d’incident, il est possible de revenir vers 

la base sans difficulté. Les perf o r m a n c e s
sont accrues grâce à l’utilisation de l’air
ambiant comme comburant, soit tel quel,
soit en séparant son oxygène et en le
liquéfiant. Il est donc inutile d’e m b a rq u e r

Image 2.6 - Le démonstrateur 
Phoenix était le prédécesseur 
du projet Hopper. © Astrium. 

Image 2.5

L ' ESA propose par exemple un lan-

ceur biétage avec navette disposée

à l'avant. © ESA, ill. R. R o u s s e l .
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de l’oxygène liquide. L'impulsion spéci-
fique pro p re à ce système est plus impor-
tante que celle de la fusée et s’avère
attrayante pour les avions à très grande
vitesse ou dans le domaine milita i re. À
ce titre, elle est une des priorités de la
N A S A .
Les principaux systèmes utilisés pour la
p ropulsion aérobie sont :

• le turboréacteur qui offre l’avantage de
fonctionner à partir d’une vitesse nulle
jusqu’à Mach 3. Au-delà, l'air n'entre plus
dans le moteur (phénomène aéro d y n a-
mique) qui cesse de fonctionner (!) ;

• le statoréacteur – réacteur n’utilisa n t
ni turbine ni compre s s e u r, l’air entrant
é tant comprimé par effet cinétique
( v i t e s s e ) – dont le principe fut imaginé
par René Lorin en 1913 et mis en appli-
cation par René Leduc en 1949, utilisé sur
des missiles. Son domaine de fonction-
nement est limité à Mach 6 ;

• le superstatoréacteur ou sta t o r é a c t e u r
à combustion supersonique dont l’e f f i-
cacité n’e st pas encore démontrée (rap-
p o rt entre traînée aérodynamique et
poussée à évaluer) ;

• les cycles combinés qui mêlent les sys-
tèmes ci-dessus ainsi que la pro p u l-
sion fusée (Image 2.9).
Malgré son attrait incontesté, ce type de
p ropulsion re ste très complexe d’utili-
sation. Le moteur doit syst é m a t i q u e m e n t
s’adapter à la vitesse et il faut donc au
moins 3 modes différents pour arriver
en orbite : un turboréacteur ou une fusée
pour décoller et pour achever la sa t e l-
l i sation et entre les deux un sta t o r é a c-
teur ou un supersta t o r é a c t e u r. 

La conception des lanceurs du futur est
un sujet très ouvert qui demande énor-
mément d’imagination. Beaucoup de
solutions sont envisagées et de nom-
b reuses études sont menées dans le
monde. Mais, tant que l’o r i e n tation des
besoins ne sera pas plus évidente, les
lanceurs consommables modernisés
a u ront encore un rôle majeur à jouer.
Ariane 5, Delta 4, Atlas 5 seront rapi-
dement rejoints par les nouvelles géné-

rations de lanceurs russes (Proton deve-
nant Angara) ou chinois (évolution du
lanceur Longue Ma rche). Ces ELV moder-
nisés, qui arrivent juste sur le marché et
dont le coût diminue grâce à la part cro i s-
sante de l’automatisation dans leur pro-
duction, ne seront donc pro b a b l e m e n t
pas remplacés par les nouveaux concepts
avant 10 ou 15 ans.
Si les systèmes réutilisables à pro p u l-
sion fusée sont crédibles, c’e st seule-
ment à l’horizon 2015 à 2020. Quant à
l ’ u t i l i sation de la propulsion aérobie, elle
re ste pour l’instant peu vraisemblable.
Cependant, si toutes les propositions ne
se révèlent pas réalisables (technique-
ment ou commercialement), elles per-
mettent de défricher ce vaste domaine
l a rgement inexploré.

Image 2.9 - Illustration d'un lanceur utilisant la propulsion aérobie 
à cycle combiné ou RBCC. © NASA .

Image 2.8 - La mise en orbite via 

t r a n s p o rt aéroporté, vue par la firme 

américaine Northrop Grumman. 

© Northrop Grumman.
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P ropulsion lanceurs :
des projets 
parfois exotiques!

Certains de nos héros de science fiction

détiennent un pouvoir inestimable : celui

de se propulser sans dépenser d'éner-

gie. © DC Comics, Warner Bross 1978.

L
e rôle d’un lanceur est de
fournir une poussée pour
placer un satellite sur une
orbite déterminée en l’ac-
célérant depuis la Te r re. Cet-

te mission re q u i e rt une importante for-
ce propulsive générée selon le principe
d'action-réaction. Pour cela, il est néces-
sa i re d’éjecter un gaz à grande vitesse
(action) pour obtenir une réaction éga-
le et opposée sur le lanceur (voir enca-
dré “Principe d'action-réaction et équa-
tion de la poussée”).

Le moteur-fusée
Le moteur-fusée est constitué d’une
c h a m b re de combustion équipée d’un
d i v e rgent, élément principal dans la pro-
duction de la poussée car il permet l'ac-
célération des gaz à une vitesse super-
sonique. Car si la poussée dépend de la
masse des ergols, elle est également
fonction de la vitesse d'éjection des gaz,
donc de la température et de la pre s s i o n
auxquelles ils sont libérés (voir enca d r é
" La fonction propulsion en équation").

Le plein d’énergie
D i f f é rents types d’énergie sont dispo-
nibles pour assurer la force pro p u l s i v e .
Celle utilisée actuellement est l’énerg i e
chimique. Elle permet d’obtenir le débit
requis grâce à un mélange de pro d u i t s
solides (dans l 'EAP d'Ariane 5, par
exemple) ou liquides (dans l'EPC) réagis-
sant à l’intérieur d’une chambre de com-
b u stion. Les gaz subissent une détente
dans une tuyère où ils sont accélérés.
Les gaz les plus souvent utilisés sont
l ’oxygène et l’hydrogène liquides car ils
sont constitués d’éléments légers qui
brûlent à une température élevée. C’e st ,
en l’état des connaissances, le couple
d ’e rgols le plus performant. Cette com-
binaison fournit une impulsion spéci-
fique de 450 s. À titre d’exemples, l’éjec-
tion de gaz froids produit de petites
poussées (Isp de 60 s) adaptées au
contrôle d’a t t i t u d e ou à la pro p u l-
sion satellite, la propulsion à poudre ou
c o m b u stion de pro p e rgols solides offre
une Isp de 300 s et la propulsion hybri-
de poudre-liquide 350 s. 

Les systèmes de propulsion envisagés pour les 20 à 40 pro c h a i n e s
années sont nombreux et variés. Atouts, inconvénients, réalisme :
Nathalie Girard fait le point. 

Dans un système isolé (sans échange d'énergie
avec l'extérieur),la quantité de mouvement se
conserve au cours du temps. Le système formé
par l'ensemble barque + pêcheur + pierres (ou
lanceur + gaz éjectés) peut être considéré
comme un système isolé si on néglige les frot-
tements avec l'air ambiant et l'eau. La loi de
conservation s'écrit alors :

mv = (M-m)V
où m exprime la masse des pierres lancées
hors du bateau (en kg),v leur vitesse (m/s), M
la masse totale de l'embarcation et V la vitesse
à laquelle elle est propulsée.
La force de propulsion ou poussée (P) 
s'exprime alors de la façon suivante :

P = -q.v

où q est le débit massique (kg/s) du 
"carburant" et v sa vitesse d'éjection (m/s).

Principe d'action-réaction 
et équation de la poussée

14

maquettecahier4  21/10/03  11:05  Page 14



Des besoins spécifiques
Les lanceurs monoétages réutilisa b l e s
d e m a n d e ront une Isp et une poussée
élevées associée à un indice const r u c-
tif faible. Les solutions envisagées aujour-
d’hui pour répondre à cette demande
sont de 3 types :

• modes de propulsion avancés : nucléai-
re, héliothermique, détonation pulsée,
a é robie et combiné aéro b i e - p ro p u l s i o n
classique ;

• technologies de rupture : ergols avan-
cés, à base d’un mélange d’hydro g è n e
et de béryllium mais au rendement aujour-
d’hui très modeste ;

• voies exotiques : fusion nucléaire, anti-
m a t i è re, antigravité. 

Parmi ces orientations, 3 semblent plus
c r é d i b l e s .
La propulsion thermonucléaire

utilise un réservoir rempli d’hydro g è n e
(choisi pour sa masse molaire faible qui
donne un rapport poussée/poids élevé)
réchauffé sur un cœur nucléaire. Il est
ensuite éjecté à grande vitesse, la tur-
bine étant entraînée par la combust i o n
d’une petite quantité d’hydrogène pré-
levée. Les réacteurs sont en béry l l i u m
ou en graphite et le combustible nucléai-
re peut être de l’uranium ou d’autre s
composés uranifères ou plutonifère s .
Des essais ont déjà été réalisés aux Éta t s -
Unis, notamment dans les années 60
avec le propulseur Nerva. Il permetta i t

d ’ a t t e i n d re une Isp de 825 s et une pous-
sé de 330 kN. Mais avec un inconvé-
nient majeur : les 10 t du réacteur, à
c o m p a rer avec l’actuel moteur Vu l ca i n
d’une masse de moins de 2 t (170 t avec
r é s e rvoir) pour une Isp de 400 s et une
poussée de 1 140 kN dans le vide (Ima-
ge 3.2). 
Le cœur nucléaire peut fonctionner selon
le procédé de la f i s s i o n ou de la f u s i o n.
Le premier procédé autorise des temps
de voyage réduits avec une Isp de 850
s environ. Mais il génère de la radioac-
tivité et n’o f f re qu’une faible poussée en
comparaison du moteur-fusée actuel,
de l’o rd re de 1 à 2 kN. La fusion, pro-
cédé plus complexe, nécessite un champ
magnétique important. Elle offre néan-
moins des ca r a c t é r i stiques plus avanta-
geuses que le procédé décrit précé-
demment avec une Isp supérieure à
2 000 s et jusqu’à 7 000 s avec des sys-
tèmes de re f roidissement perf e c t i o n n é s .
On dénombre quelques projets à l’étu-
de aux États-Unis, très peu en Euro p e .

La propulsion à détonation pulsée

(Image 3.3) est un système intére s sa n t
par sa simplicité théorique. Elle nécessi-
te un simple tube cylindrique, fermé à
l’une des extrémités, dans lequel on injec-
te à un instant donné un couple d’e rg o l s
mélangés que l'on fait détoner. L’onde de
la détonation se propage dans le tube
assurant la poussée. Le rendement est
supérieur à celui de la propulsion fusée
classique, avec une perf o rmance de l’o rd re

15

Pour obtenir la plus grande vitesse d'éjection,il convient de détendre et d'accélérer les gaz
de combustion. Dans les moteurs conventionnels cette fonction est réalisée par un 
divergent en écoulement supersonique (le nombre de mach M est le rapport entre 
la vitesse de l'écoulement et la vitesse du son). En sortie la vitesse est :

où R est une constante (8,31 J/mol.K) et dépend de la nature du gaz.
Celle-ci sera donc d'autant plus grande que :
- la pression de combustion (Pc) ou le taux de détente (Pc/P2) sera grand ;
- la tempéra t u re de combustion sera plus haute (Tc) ;
- la masse moléculaire des gaz de combustion sera plus faible (m).

La fonction propulsion en équation

Image 3.3 - Illustration d'un véhicule 

à détonation pulsée. © NASA .

Image 3.2

Principe de

f o n c t i o n n e-

ment du

m o t e u r

Vu l c a i n .

S o u r c e

S n e c m a

M o t e u rs .
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Moteur HM7B Viking 4B Aestus Vulcain Vulcain 2 Vinci

Lanceur 3e étage Ariane 4 Ariane 4 EPS Ariane 5 EPC Ariane 5 EPC Ariane 5 ESC-A Etage supérieur 
Ariane 5 ESC-B

Étage supérieur
Ariane 5 ESC-A

Type d'ergols Cryogéniques Liquides Liquides Cryogéniques Cryogéniques Cryogéniques
Hypergoliques

Ergols Oxygène Peroxyde d'azote M o n o m é t hyl hy d razine Oxygène Oxygène Oxygène
et hydrogène et et peroxyde d'azote et hydrogène et hydrogène et hydrogène

diméthyl hydrazine 
Débit d'ergol (kg/s) 15 278 9 271 320 40
Pression (Bar) 36 58 10 110 115 60
Te m p é ra t u re (°C) NC 3 000 NC 3 500 3 500 3 500
Poussée dans le vide (kN) 62 805 29 1 140 1 350 180

Isp (s) 445 295 324 431 433 460

Performances de quelques systèmes de propulsion des lanceurs A r i a n e

Source Cnes.

de 480 s pour une poussée de 200 kN, soit
un gain d’Isp de 5 à 10 %. Simplicité, légè-
reté (donc un rapport poussée/poids très
élevé), allumage insta n tané, réglage facile :
les avantages sont nombreux, sans comp-
ter le fait de travailler à faible pression d’ali-
m e n tation ce qui dispense de l’utilisa t i o n
de turbomachine (Image 3.4). Cependant,
il faut optimiser la phase de détonation en
assurant, lors du mélange, une activation
des vannes et de l’allumeur dans une cour-
te séquence. Enfin, il faut gérer la pro p a-
gation des chocs (notamment pour la char-
ge utile), la compatibilité des matériaux et
maîtriser le fonctionnement dans le vide.
6 tubes suffisent pour assurer une poussée
équivalente au moteur Vu l cain. Ce princi-
pe s’avère moins adapté aux étages supé-
rieurs en particulier en raison de la pro-
duction de vibrations à proximité de la charg e
utile. Il pourrait en revanche être utilisé pour
le transfert orbita l .
La propulsion solaire thermique

ou héliothermique (Image 3.5) utilise des
m i roirs pour concentrer l’énergie solaire

(1 360 W/m2 au-dessus de
l ' a t m o s p h è re terre st re). Ce
p rocédé est envisagé en
remplacement du nucléaire
pour chauffer un fluide (H2)
et l’éjecter à grande vitesse
par détente. L'impulsion spé-
cifique est 2 fois plus élevée
(800 s) que celle obtenue
a u j o u rd’hui par des pro c é-

dés cryotechniques malgré
des poussées relativement faibles (1 à
100 N) dues à la difficulté de chauffer à
2 000 ou 3 000 °C de grandes quanti-
tés d’hydrogène. Si l’on considère sa sim-
plicité (pas de turbopompe, pas de com-
b u stion et un seul ergol), une masse faible
et une source d’énergie gratuite et inépui-
sable, ce système semble attrayant mal-
gré un rapport poussée/poids 1 000
fois plus faible que les autres principes de
p ropulsion. 
La propulsion héliothermique pourrait
ê t re utilisée pour des missions d’éta g e s
supérieurs, de transferts d’orbite (30 jours
en mode de fonctionnement continu pour
un transfert orbite LEO- > GEO), voire des
missions interplanéta i res (90 jours sur
Mars en mode pulsé). Il existe des pro-
jets américains, dont le SOTV (Solar Orbit
Transfer Ve h i c l e) de Boeing avec un
d é m o n strateur annoncé pour des vols
opérationnels à l’horizon 2008… En Euro-
pe, l’ESA prépare le projet STOSTS (S o l a r
Thermal Orbiter Stage Technology Study)
pour étudier les aspects technologiques
de cette propulsion. L’Agence envisa g e

d’équiper le dernier étage d’Ariane 5,
soit en remplaçant, soit en compléta n t
l ’ é tage supérieur pour assurer un pas-
sage LEO- > GEO avec des gains de mas-
se de charge utile de l’o rd re de 30 %. 
La SNECMA étudie un système de pro-
pulsion orbitale cryotechnique à faible
poussée (POC, sous financement du Cnes).
Il utilise la combustion oxygène – hydro-
gène, les ergols étant pressurisés par le
chauffage solaire thermique. Cette tech-
nique produit un propulseur moins lourd ,
moins volumineux donc plus perf o r m a n t .

Des études les plus crédibles aux voies
les plus exotiques, l ’imagination des
concepteurs est donc à l’œ u v re pour pré-
p a rer la propulsion de demain. Les ingé-
nieurs leur emboîtent le pas et leur don-
nent à chaque instant le meilleur de la
technologie. Les rêves d'aujourd'hui ont
ainsi les plus grandes chances de deve-
nir les réalités de demain.

Image 3.5 - Principe de fonctionnement 
du propulseur solaire thermique. 

© Cnes, ill. S. Rouquette.

Image 3.4 - Principe de la détonation pulsée. 
© Cnes, ill. S. Rouquette.
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Le lanceur européen Vega. 
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Anne Cadiou présente les diff é rents concepts de propulsions envisa-
gés pour se déplacer dans l’espace dans les 40 prochaines années :
des systèmes chimiques "classiques" aux (r)évolutions future s .

L'imagination des concepteurs

est à la hauteur de celle des

a rtistes et des romanciers. 

© Jean Vouillon, 

w w w. j e a n v o u i l l o n . c o m .

L
a principale différence entre
la propulsion des lanceurs
et la propulsion des véhi-
cules orbitaux ou interpla-
n é ta i res réside essentielle-

ment dans la puissance nécessa i re. La
p ropulsion lanceur re q u i e rt de fort e s
poussées sur de courtes durées, de
l ' o rd re de 1 000 à 5 000 kN pour
quelques minutes de fonctionnement.
Le second type de propulsion demande
des poussées de mille à plus d'un mil-
lion de fois plus faibles, mais qui doivent
ê t re adaptées pour fonctionner sur de
longues durées, une quinzaine d’années
pour un satellite de télécommunica t i o n s .

Propulsion à tout faire
Un véhicule spatial est composé d’une
plateforme qui accueille la charge utile,
de s e n s e u rs terrestres n é c e s sa i res à
l ' o r i e n tation du satellite et les panneaux
s o l a i res chargés de transformer l’éner-
gie solaire en électricité (nécessa i re au
fonctionnement du véhicule). Le syst è-
me propulsif dédié au contrôle du sa t e l-
lite complète le dispositif (Image 4.1).
Comme pour un lanceur, il fonctionne
selon le principe d’action-réaction. 

Autour de la Terre
Dans le cas d’un satellite de télécom-
m u n i cations, la propulsion (poussée de
quelques centaines de newtons à plu-
sieurs kN pour les moteurs d'apogée)
permet de transférer le satellite de son
orbite de transfert elliptique (GTO) jus-
qu'à son orbite géosta t i o n n a i re (GEO )

(Image 4.2). La propulsion est également
utilisée pour contrôler l’attitude du sa t e l-
lite sur son orbite. Ces manœuvres consis-
tent en des corrections périodiques de
t r a j e c t o i re (associées à des poussées de
l ' o rd re du newton), nécessa i res à son
maintien dans une fenêtre précise (vites-
se, position). En fin de vie, la pro p u l s i o n
i n t e rvient dans les processus de réorbita-
tion et de désorbitation, soit en position-
nant le satellite au moins 100 km au-des-
sus de son orbite précédente, soit (pour
les satellites en orbite basse) en le réin-
j e c tant dans l’atmosphère pour qu’il soit
détruit sans générer de débris. Une place
e st ainsi libérée pour un autre sa t e l l i t e .

Image 4.1 - Le contrôle d'attitu-

de de Spot 5 se fait grâce à des

m i c r o p r o p u l s e u rs à hydrazine,

d'une poussée de 15 N. © Cnes. 

P ropulsions orbitale
et interplanétaire
objectif système solaire
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Au-delà de la Terre
Dans le cas d'une sonde interplanéta i re ,
les fonctions propulsives se limitent essen-
tiellement au contrôle d’attitude et d’o r-
bite. La sonde est d’abord éloignée de
la Te r re, soit directement par le lanceur,
soit par accélérations successives qui lui
permettent de se re t rouver sur une tra-
j e c t o i re balistique entre 2 planètes. Elle
e st ensuite ralentie à destination pour se
laisser ca p t u rer par la gravité de la pla-
nète à explore r. Installée dès lors en orbi-
te, la sonde re t rouve la même pro b l é-
matique qu’un satellite orbitant autour
de la Te r re et re q u i e rt des manœuvre s
de contrôle orbital. 

Rapport de masse
La propulsion représente une part variable
dans la masse des véhicules spatiaux. Elle
compte pour près de 50 % de la masse
t o tale des satellites géosta t i o n n a i res de
t é l é c o m m u n i cations. Au contraire, elle
devient un constituant annexe des sa t e l-
lites en orbite basse, de type Spot. Ceux-
ci, dispensés de manœuvre de transfert
d ’orbite, affichent une masse de pro p u l s i o n
de seulement 10 % de leur masse tota l e .
Dans le cas des sondes interplanéta i res, la
masse d'ergol varie entre 10 et 50 %, en
fonction de la complexité de la mission (sur-
vol de planète, mise en orbite, distance à

p a rcourir) et de sa durée. Les syst è m e s
p ropulsifs dédiés aux contrôles d’orbite et
d’attitude sont souvent répartis sur toutes
les faces du véhicule afin d’en assurer la
stabilité en trois dimensions.

Catalogue des propulsions
On recense 2 grands types de syst è m e s
p ropulsifs : ceux qui utilisent une sour-
ce d’énergie interne à leur sous-syst è-
me (ergols ou gaz) et ceux qui ont re c o u r s
à une source externe (électricité fournie
par le sa t e l l i t e ) .

Propulsion par combustion 
ou éjection de gaz
• La propulsion à gaz froid utilise un gaz
stocké sous haute pression (hélium) et
détendu à travers une tuyère. Elle est
indiquée lorsqu’il y a peu de manœuvre s
à réaliser donc une masse raisonnable
de gaz à embarq u e r. Elle répond aussi
aux fortes contraintes de pollution com-
me dans le cas d’un accostage de l'ISS. 

• La propulsion liquide par combust i o n
ou décomposition d’un ou plusieurs
e rgols. La propulsion monoergol à base
d’hydrazine est souvent retenue car l’hy-
drazine a pour ca r a c t é r i stique de se
décomposer en gaz chaud lorsque, intro-
duite sous forme liquide, elle traverse
un ca ta l y s e u r. C’e st un produit tox i q u e
relativement stable mais facilement
d é c o m p o sable (250°C à pression nor-
male). Plus performante, la pro p u l s i o n
biliquide est aussi plus complexe ca r
elle fait appel à 2 ergols. L’injection de
monométhylhydrazine et de perox y d e
d'azote dans une chambre de combus-
tion, mélangés au moyen de jets ro ta t i f s
inverses, génère des gaz chauds qui sont
détendus pour obtenir l’effet pro p u l s i f .
La température au niveau du col sonique
peut atteindre 3 500 °C. Ces pro p u l-
seurs biliquides sont utilisés par exemple
sur des plateformes de télécommuni-
cations ou couplés avec des syst è m e s
é l e c t r i q u e s .

Propulsion électrique
La propulsion électrique utilise une sour-
ce d’énergie externe. Elle permet d’io-
niser puis d’accélérer un gaz pro p u l s i f ,

Image 4.3 - Grâce à son moteur ionique, Artemis, placé sur une orbite dégradée lors de
son lancement, a pu atteindre son orbite définitive en 18 mois. Son compagnon de voy a g e ,
un satellite de télécommunication qui utilisait un moteur conventionnel, 
n'a pu être récupéré. © ESA, ill. J. Huart .

Image 4.2

Le moteur d'apogée

Mage 2 développé par

la Snecma. La poussée

obtenue par combustion

de butalane est de

l'ordre de 40 kN. 

© Snecma. 
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généralement du césium ou du xénon.
Sa très forte impulsion spécifique (1 000
à 10 000 s) permet un gain importa n t
en masse d’e rgol. Mais ce syst è m e
re q u i e rt une forte puissance électrique
(jusqu'à 10 kW) donc une surface impor-
tante de panneaux solaires. De plus, les
poussées sont relativement faibles (infé-
r i e u res à 1 N) pour une masse sèche
élevée. Ce système s’avère donc inté-
re s sant pour de gros satellites, de type
t é l é c o m m u n i cations, qui demandent
beaucoup de manœuvre s .
Dans une pre m i è re variante, le moteur
ionique, des ions xénon (Xe+) sont géné-
rés puis accélérés par un champ élec-
trique créé entre deux grilles (Image 4.4).
Ce procédé est utilisé par exemple sur
la sonde Deep Space 1, lancée en 1998
et toujours en service aujourd’hui. La
poussée produite sur ce véhicule est de
l ' o rd re de 0,1 N (la force du souffle
humain) mais son efficacité tient à sa
durée de fonctionnement, plusieurs mois
en continu.
Les propulseurs à effet Hall utilisent aus-
si du xénon pour sa facilité d’ionisa t i o n .
Mais à la différence des moteurs ioniques,
la présence de grilles n’e st pas néces-
sa i re pour générer le champ électrique
qui va accélérer les ions. Exploités depuis

les années 70 en Russie, ils font l’o b j e t
de développement conjoint franco-rus-
se depuis les années 90 dans le ca d re
d’un partenariat avec la SNECMA. On
les trouve sur la sonde Smart 1 dont le
lancement est prévu en octobre 2003
( NDLR : lancement par Ariane 5 réussi
le 28 septembre 2003) en direction de
la Lune. 

L’ a l i m e n tation de ces divers syst è m e s
p ropulsifs, chimique ou électrique, est
relativement simple et, à la différe n c e
des lanceurs, ne re q u i e rt pas de turbo-
p o m p e .
Le cas le plus complexe connu est celui
des satellites de télécommunica t i o n s
pour lesquels le système d’alimenta t i o n
se compose :

• de réservoirs d’hélium à forte pre s-
sion (jusqu’à 350 bars) équipés d’un sys-
tème de régulation de la pression pour
la faire chuter de 350 à 20 bars. Le fonc-
tionnement du moteur est simplement
obtenu par l’o u v e rt u re des vannes ;

• de réservoirs d’e rgols (2 de mono-
méthylhydrazine, 2 de peroxyde d'azo-
te maintenus à une pression de 20 bars)
d e stinés à alimenter soit le gros moteur
d’apogée (400 N), soit les petits moteurs
annexes (10 N).

Évolutions futures
Orbite géostationnaire
Sur les satell ites de télécommunica-
tions (>4,5  t), la propulsion électrique
sera utilisée pour le contrôle d’o r b i t e .
Elle pourrait également être re t e n u e
pour le transfert d’orbite qui re q u i e rt
des performances accrues par rapport
au système de propulsion chimique
actuel. Mais sa faible poussée induit
des temps de transfert très longs donc
peu intére s sants pour le client. La solu-
tion pourrait donc être la combinai-
son de propulsion électrique – pour les
gains de masse importants – et de pro-
pulsion chimique – pour la rapidité de
mise à poste –.
Une autre solution serait d’utiliser un
é tage spécifique au transfert – situé
soit sur le véhicule, soit sur le lanceur
– qui permettrait de positionner dire c-
tement le véhicule en orbite géosta-
t i o n n a i re. 
La propulsion héliothermique (cf. "Lan-
ceurs du futur : les concepteurs font
décoller leur imagination") apparaît éga-
lement comme une solution pro m e t-
teuse, pro p o sant des performances à
mi-chemin entre les propulsions chi-
mique et électrique.

Image 4.4 

La sonde Smart 1

utilise un moteur à

effet Hall pour

atteindre la Lune.

© ESA, 

ill. J. Huart .
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Orbite basse
Les satellites en orbite basse vont conti-
nuer à employer une propulsion à hydra-
zine, notamment pour les plateformes
d ’o b s e rvation de la Te r re comme
Pléiades. 
La propulsion électrique re ste intére s-
sante pour les constellations qui empor-
tent des satellites de taille plus impor-
tante et réalisent de nombre u s e s
m a n œ u v res. Elle pourra aussi être utili-
sée pour des contrôles d’attitude très
précis nécessitant de faibles poussées.
Les minisatellites et micro satellites uti-
l i s e ront encore l’hydrazine mais avec
des systèmes de pre s s u r i sation amélio-
rés ou de nouveaux ergols (les erg o l s
v e rts) retenus pour leurs perf o r m a n c e s
accrues mais aussi pour leur sécurité
plus importante (non toxicité, stabilité). 

Missions interplanétaires
• La propulsion électrique est
i n t é re s sante pour les missions
p roches (jusqu'à Jupiter) ca r
elle permet de réduire les
masses au lancement mais, à
l ’ i n star de la propulsion chi-
mique, il faut la coupler avec
des techniques d'a s s i s t a n c e
g r a v i t a t i o n n e l l e, d’a é r o-
c a p t u r e ou d'a é r o f r e i n a g e
pour dévier les trajectoire s
au voisinage des planètes. De
n o m b reuses missions ont déjà
été réalisées en ce sens (Vo y a-
g e r 1 et Voyager 2, Ca s s i n i -
Huygens, Mars Global Sur-
v e y o r … ) .

• Des missions plus lointa i n e s
nécessitent l’utilisation d’une pro p u l s i o n
n u c l é a i re électrique, pour laquelle la
f o u r n i t u re d’électricité est assurée par
un réacteur nucléaire. Car les missions
au-delà de Jupiter ou Saturne ne peu-
vent pas bénéficier de l’énergie solaire
pour alimenter le véhicule. Or la masse
des réacteurs nucléaires est encore tro p
i m p o rtante, impliquant la const r u c t i o n
de véhicules énormes donc un coût pro-
hibitif (1 M€ pour développer un réac-
teur nucléaire). 

• La propulsion photonique, dite voile
s o l a i re (Image 4.5), nécessite de
grandes surfaces et donc des maté-
riaux légers. Les points durs sont sa
capacité de déploiement autonome et
sa manœuvrabilité. Les Américains tra-
vaillent sur ce concept pour des résul-
tats prévus à l’horizon 201 0 .

• Le "tether", par échange de quantité de
mouvement ou circulation de courant élec-
trique entre 2 corps (ici 2 véhicules spa-
tiaux) reliés par un câble. La force est alors
générée par l’interaction entre ce courant
et le champ magnétique terre st re. Le prin-
cipal problème est lié au déploiement du
câble … Le premier essai a été réalisé en
1992. Le câble s'était alors déroulé sur
une longueur de 250 m avant de se
ro m p re .

• Le laser (Image 4.6) , utilisé pour chauf-
fer un gaz ou de la matière solide et éjec-
ter les produits issus de ce chauffage. Ses
p e rformances se situent a priori entre celles
des propulsions chimique et électrique.

• La production d’e rgols in situ, nota m-
ment de dioxyde de carbone (CO2) sur
Mars. Liquéfié, il peut être brûlé avec du
magnésium, mais son impulsion spéci-
fique est faible. Une autre possibilité serait
d ’ i n staller sur Mars une usine de pro-
duction d’oxygène (O2) à partir du CO2.
Une usine qui serait elle-même alimen-
tée par la mise en place d’un syst è m e
de production d’électricité.

• Enfin, des études à ca r a c t è re fonda-
m e n tal sont en cours, par exemple sur
les concepts de la fusion contrôlée ou
de l’antimatière (Image 4.7). Le CERN (le
Comité européen pour la re c h e rc h e
n u c l é a i re) sait déjà créer des antipro t o n s ,

Image 4.6

Propulsion par

laser pour

cette "médu-

se sidérale".

© Nasa.

Image 4.5 - La voile solaire n'est efficace 
que dans le lit du vent… solaire. © Nasa
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Image 4.7 - Vaisseau propulsé par un

moteur à antimatière. La charge utile

serait située loin de la zone de production

de l'énergie. L'anneau à l'arrière du vais-

seau est une partie de la tuyère magné-

tique qui orienterait les antiparticules char-

gées pour obtenir la poussée. © Nasa.

A é ro c a p t u re. C a p t u re d'une sonde spatiale dans le champ
gravitationnel d'un astre au cours de laquelle la mise en orbite est
accompagnée d'un freinage aérodynamique dans l'atmosphère .
A é ro f reinage. Utilisation du freinage dû à la traînée
a é rodynamique pour diminuer la vitesse d'un aéronef ou d'un
spationef. 
Assistance gravitationnelle. Principe utilisant l'attraction
gravitationnelle d'un astre pour modifier la trajectoire (direction 
et vitesse) d'un spationef passant à proximité et de réduire 
ainsi la quantité d'ergols embarq u é s .
C h a rge utile. Elément transporté par un véhicule spatial. 
Ce peut être le satellite, passager du lanceur ou l'instru m e n t a t i o n
scientifique embarquée sur un satellite.
Contrôle d'attitude et d'orbite. Système permettant de
commander l'orientation et la vitesse d'un satellite en orbite. 
Le pilotage est effectué par jets de gaz (action-réaction), 
volants d'inertie, tuyère orientable…
D i v e rgent (de tuyère ) . P a rtie de la tuyère de section croissante 
où se produisent la détente et l'accélération des gaz de
p ro p u l s i o n .
E rg o l . Substance utilisée seule ou en association pour fourn i r
l ' é n e rgie nécessaire à la pro p u l s i o n .
Fission nucléaire . Réaction nucléaire consistant à créer 
des noyaux atomiques légers à partir de la division d'éléments 
plus lourds. 
Ex. : fission contrôlée de l'uranium dans les centrales
t h e rm o n u c l é a i re .
Fusion nucléaire . Réaction nucléaire consistant à créer des
éléments lourds à partir de l'association d'éléments plus légers. 
E x . : fusion de l'hydrogène en hélium dans le cœur du Soleil.
GTO (Geostationary Transfer Orbit ou orbite de transfert
g é o s t a t i o n n a i re ). Cette orbite elliptique possède un périgée bas
e n t re 200 et 1 000 km d’altitude (point d'injection du satellite) 
et un apogée de 36 000 km (destination finale).
H y p e rgolique. P ro p e rgol constitué d'ergols réagissant
spontanément entre eux, sans intervention d'un allumeur.
Impulsion spécifique (Isp). L'Isp exprime la durée (en secondes) 
de fonctionnement d'un moteur alimenté par 1 kg de carburant 
et produisant une poussée de 10 N. Elle représente donc
l ’ e fficacité avec laquelle est produite la poussée. Elle s'exprime
comme le rapport entre la vitesse d'éjection des ergols 
et l'accélération de la pesanteur.
Indice constru c t i f . R a p p o rt entre la masse de la stru c t u re d'un
lanceur et la masse totale (stru c t u re + ergols) avant lancement.
Injection (sur orbite). Passage d'un engin spatial de sa trajectoire
de lancement à sa pre m i è re orbite.
Mise à poste. Mise en place du satellite sur son orbite après 
le lancement. Il s'agit de positionner le satellite dans un cert a i n
volume autour de l'orbite idéale.
Orbite basse (Low Earth Orbit, LEO). Orbite de faible excentricité
dont l'altitude est inférieure à 1000 km, principalement occupée
par les satellites d'observation 
de la Te rre .
Orbite géostationnaire (Geostationary Earth Orbit, GEO).
Orbite circ u l a i re équatoriale dont la période de rotation est
identique à celle de la Te rre. Les satellites disposés sur cette
orbite sont donc immobiles par rapport au sol.
Orbite héliosynchrone (Sun Synchronous Orbit, SSO).
Ce choix d'orbite permet au satellite de passer au-dessus 
d’un point donné toujours à la même heure solaire locale, 
donc avec un éclairage identique.
Orbite moyenne (Medium Earth Orbit, MEO).
Orbite de faible excentricité dont l'apogée se situe à une altitude
de l'ord re de 10 000 km.
P ro p e rg o l . Mélange d'ergols pouvant fournir par réaction
chimique l'énergie nécessaire à la pro p u l s i o n .
Senseur terre s t re . Capteur optique permettant au satellite 
de c o n s e rver son orientation par rapport à la Te rre .

C e rtaines définitions sont empruntées au dictionnaire de spatiologie.

G l o s s a i r e

quelques nanogrammes par an face aux
quelques kilogrammes nécessa i res à la
r é a l i sation d’une mission. Mais leur st o c-
kage est complexe du fait de leur natu-
re : ils s'annihilent au contact de matiè-
re ! Une contrainte qui s’ajoute à la
q u e stion de sécurité induite par une
action matière / a n t i m a t i è re génératrice
d’une énergie considérable.

La complexité des systèmes évoqués,
de la propulsion nucléaire à la voile solai-
re, leur donne un coût de réalisation très
i m p o rtant. À l’instar des progrès réali-
sés sur la propulsion électrique grâce
au marché des satellites géosta t i o n n a i re s ,
les choix futurs en matière de pro p u l-
sion des véhicules spatiaux et les inves-
tissements très importants qu’ils re q u i è-
rent ne seront pas motivés seulement
par leurs performances ou leur facilité
de mise en œuvre mais aussi par une
politique de retours sur invest i s s e m e n t .

21
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Il était question de lancer des Soyouz à
p a rtir de Guyane pour réduire les effets
de la concurrence. Qu’en est-il ?
Le dossier est actuellement à l’étude. On
e n v i sage le lancement d’un Soyouz dans un
délai de 3 ans environ. Cette solution appa-
raît comme intére s sante pour couvrir la gam-
me des petits satellites ou des orbites
moyennes, un marché qui n’e st pas re n ta b l e
pour Ariane 5 évolution. Ses 10  t de per-
formances sont excessives pour lancer un
satellite d’à peine une tonne ! Et comme on
ne peut empiler 4 ou 5 satellites pour un
lancement simultané… 

Comment les Russes envisagent-ils de
financer cette opération ?
Le financement serait mixte entre l’apport
russe et une participation européenne. C’e st
p o u rquoi la décision demande du temps et
ne dépend pas seulement du bon vouloir
de la Fr a n c e .

Les coiffes Speltra permettent le lance-
ment simultané de 2 satellites. Est-ce pos-
sible pour 3 ?
Un lancement  triple est possible. Il
concerne rarement de gros satellites. Le
cas le plus souvent rencontré combine
2 gros satellites et plusieurs très petits
satellites accrochés grâce au syst è m e
de plateau Asap (Ariane Structure for
A u x i l i a ry Pa y l o a d). Le cas de 3 gros sa t e l-
lites ne s’e st pas encore présenté. Il re s-
te très contraignant au niveau de l’o rg a-
n i sation, du planning et des pro g r a m m e s
et les clients n’y sont pas très favorables.

On a vu que les EAP retombant dans l’At-
lantique ne sont quasiment jamais repê-
chés. Que deviennent-ils ?
Ils ne sont jamais repêchés sauf mission par-
t i c u l i è re de récupération, tous les 8 vols
e n v i ron. Les autres sont découpés par pyro-
technie pour être coulés. Mais les lance-
ments étant de l’o rd re de 6 par an, la pol-
lution induite est très minime. 

Combien faut-il de lancements pour que
le système Ariane et ses nouveaux lan-
c e u rs soit rentable ? 
Le système a été conçu pour pouvoir assu-
rer 4 à 5 lancements pendant la phase d’ap-
p re n t i s sage et 6 lancements par an en pha-
se de cro i s i è re. Les plans de financements
sont basés sur cette fréquence. L’ é v o l u t i o n
du marché concurrentiel ne permet pas
e n c o re de savoir si cette hypothèse se véri-
fiera et re stera valable pendant la dizaine
d’années à venir.

Détonation pulsée, propulsion thermo-
nucléaire, solaire… Quel système de pro-
pulsion évoqué aujourd’hui pourrait per-
mettre l’extraction de l’atmosphère dense ? 
Tous les systèmes évoqués fournissent des
poussées insuffisantes à l’exception de la
détonation pulsée qui remplit les conditions
si l’on combine plusieurs tubes.

On voit aujourd’hui que les solutions envi-
sagées sont nombreuses, mais ne va-t-on
pas dans 20 ans converger vers un même
type de technique de propulsion et pas-
ser de ce champ très large à une sélec-
tion réduite ? 
Cela dépend de l’intérêt de chacune des
solutions. Le champ peut re ster large assez
longtemps. Mais il est vrai que tous les lan-
ceurs actuels se re s s e m b l e n t …
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Arianespace
http://www.arianespace.com/site/index_ns.html

Cnes
http://www.csg-spatial.tm.fr/
http://www.cnes.fr/activites/index.htm
http://nss.cnes.fr/francais/stentor.html

ESA
http://www.esa.int/export/esaLA/index.html
http://www.esa.int/export/esaLA/GGGMRJF3KCC_index_0.html

NASA
http://www.msfc.nasa.gov/
http://education.msfc.nasa.gov/edtec.html
http://powerweb.grc.nasa.gov/index.html
http://education.jpl.nasa.gov/
http://www.grc.nasa.gov/WWW/bpp/
http://www.slinews.com/nasaconcepts.html

La base de lancement "Sea Launch"
http://www.sea-launch.com/

Snecma 
http://www.snecma.com/fr/group/markets/launchers/index.php
http://www.snecma-moteurs.com/

Starcem
http://www.starsem.com/

Divers
http://www.orbireport.com/
http://www.astronautix.com/
http://membres.lycos.fr/tpe_espace/moteurs.html
http://www.astrosurf.com/voyager3/astro/transfutur/art-1.htm

Eurockot
http://www.eurockot.com

pour participer à l'aventure des lanceurs
http://www.cnes-edu.org
http://www.planete-sciences.org

Dictionnaire de spatiologie, Cnes,Ed. Conseil international de la langue française, 2001.
Images DOC, Cnes,Ed. Bayard Presse jeune, N°121,janvier 1999.
La grande encyclopédie Fleurus de l'espace , Cité de l'espace, Cnes,Ed. Fleurus,2002.

Sites intern e t

B i b l i o g r a p h i e
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Les Cahiers de l'espace n°4

INFORMATIONS PRATIQUES

Le Cahier de l'espace e st un document de référence sur un thème de l'ac-
tualité du domaine spatial, réalisé à l'issue de chaque session des M e r c r e d i s
de l'information. Il est diffusé dans un délai de quelques mois après la session
de conférence. Il est aussi possible de télécharger le document sur le site Édu-
ca t i o n - J e u n e s s e
Dans la même collection : 
N°1 : Ailleurs… la vie ! Possible ou probable ( O c t o b re 2002)
N°2 : Comètes… Un rêve plus loin ! (Janvier 2003)
N°3 : Spot 5 et Météosat : des yeux en orbite (Février 2003)

Depuis mai 1999, le département Education-Jeunesse du Cnes propose un
cycle de conférences sur les thèmes spatiaux.
L'Ecole de l'espace, les Mercredis de l'information sont principalement des-
tinés aux enseignants (primaire, secondaire ou supérieur) mais sont ouverts à
tous les acteurs de la communauté éduca t i v e .
Pour participer à l'Ecole de l'espace :
Cnes, département Éduca t i o n - J e u n e s s e ,
18, av. Edouard Belin, 42401 Toulouse Cedex 9
Ma rtine Langlade (05 61 27 47 94)

La Cité de l'espace (située au bord de la ro cade Est de Toulouse, sortie n° 17 )
c o n stitue le complément idéal à ces conférences. Les enseignants intére s s é s
peuvent profiter de leur venue à Toulouse pour part i c i p e r, le merc redi matin,
à une visite gratuite de la Cité de l'espace. Renseignements auprès du serv i-
ce éducatif de la Cité de l'espace (05  62 71 56 12 ) .

Le département Education-Jeunesse du Cnes donne à tous les enseignants
(de l'école au lycée), la possibilité de se former  aux techniques spatiales et à
l ' u t i l i sation des outils expérimentaux. 
Pour toute information, contactez-nous : 
05 61 27 31 14 ou education.jeunesse@cnes.fr

Pour retrouver les Mercredis de l'information, les Cahiers de l'espace
et toutes les activités éducatives proposées ou soutenues par le
Cnes, visitez le site Internet jeunesse du Cnes : www. c n e s - e d u . o r g

Organisation des conférences : 
S é b a stien Rouquette 
( d é p a rtement Information Presse, Cnes),
J e a n - P i e r re Penot, 
( d é p a rtement Publications, Cnes).

Comité de rédaction 
des cahiers de l'espace :
N a tacha Fradin, Journalist e ,
J e a n - P i e r re Pe n o t ,
S é b a stien Rouquette.
Comité de relecture :
Alain Dartigalongue (Cnes),
C h r i stophe Bonnal (Cnes),
Anne Cadiou (Cnes),
Anne Serfass-Denis (Cnes).

Document réalisé avec le soutien de :
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